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1.1 研究の背景 
 
1.1.1 近年の主な研究開発の動向 
1940 年以来繊維強化複合材料は，輸送機器，建築分野，スポーツ分野，エネルギー関連機器，医療
機器をはじめ，近年ますます利用拡大の一途をたどっている．1997年 12 月に地球温暖化防止京都会議
が開かれ，2005 年 2 月に発効された京都議定書により，地球温暖化防止のため大幅な二酸化炭素削減
等が義務づけられた．特に，自動車の車体重量や航空機の機体重量を軽量化することにより大きな燃
費削減につながり，先進複合材料においても省エネルギー社会への適用と長期耐久性がより一層求め
られるようになった．カーボン繊維強化プラスチック（CFRP）は，軽量かつ高強度，高剛性という特
性をもつことから，特に輸送機器等における燃費改善の手段として積極的に採用され始めてきた．近
年の国内外の主な動向として，自動車，航空機に CFRP を適用するための技術開発，大型構造物一体
形成技術開発等が推進されてきた．  
自動車技術に関して，国内では，地球温暖化防止新技術プログラムとして新エネルギー・産業技術
総合開発機構（NEDO）プロジェクトである『自動車軽量化炭素繊維強化複合材料の研究開発』が 2003
年度から進められている．プロジェクトでは①ハイサイクル一体成形技術の開発，②異種材料との接
合技術の開発，③安全設計技術の開発，④リサイクル技術の開発の 4 つを骨格とし，部材・素材メー
カー，自動車メーカーが主体となり，大学と共に産学協同体制で研究が進められている(1-3)．欧州では
低コスト CFRP で自動車を軽量化し，燃費と CO2エミッションを大幅に改善するための国家プロジェ
クト TECABS（Technologies for Carbon Fibre Reinforced Modular Automotive Body Structures）が 2000 年 4
月から推進されている(4)．  
 航空機等における最近の例として，ボーイングが発表した B787 が挙げられる．B787 は構造重量の
約 50%に複合材料が使用される予定である．同規模のエアバス A330-220 と比較しても約 30%の重量低
減が期待でき，20%の燃費向上が達成できると言われている．エアバスA380では機体構造重量の 22%，
A350 では 39%が複合材化される見通しである(5)．例えば，B747-400 型国際線機で，年間 4500 時間飛
行した場合，航空機の重量を約 45kg 軽くすると，1 機あたり毎年約 100 万円の燃料節減効果があると
されている．国内では，NEDO プロジェクトの一環である『航空機産業における先進複合材料の適用
拡大の課題調査』も進められてきた．また，2003～2011 年度にかけて，NEDO プロジェクト『環境適
応型高性能小型航空機研究開発』が推進されており，三菱重工業が国産旅客機 Mitsubushi Regional Jet 
(MRJ)を開発した．さらに，HONDAが小型ビジネスジェット実験機 HondaJetを発表した．機体の胴体
部分には全てカーボン複合材が用いられており，一体成形構造とハニカムサンドイッチ構造を組み合
わせて，軽量かつクラス最大のキャビン実現に成功している(6)．宇宙分野においては，低コスト，軽量
化，超短期製作等の目標を掲げ，CF・アルミハニカムサンドイッチ全複合材料モノコック構造にて宇
宙往還技術試験機（HOPE-X）の機体の開発が行われた．大型パーツを一体成形した接着構造をするこ
とで，部品点数の削減，構造の簡略化・軽量化させ，低コストで機体を開発することに成功している． 
 エネルギー関連機器に関して，省エネルギーといった観点から風力発電も注目されている事業の 1
つである．風車のブレードには軽量化のために FRP が用いられている．ここ数年，この大型構造物を
成形するために VaRTM（Vacuum Assisted Resin Transfer Molding:真空含浸工法）が開発された．この工
法により，大型構造物の一体成形が容易になった．またハンドレイアップ工法と比較すると，繊維体
積含有率が高く，ボイド含有率の低い高品質の FRP が成形できるといった利点もある(7)． 
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 二酸化炭素削減のための省燃費化もさることながら，国内ではバブル経済が崩壊し厳しい経済状態
が続いている．そのような状況の中で，機械構造物の更新は容易ではなく設計寿命を超えて使用され
る例も少なからずでてきている．今後は，保守・点検技術と組み合わせて長期間使用することが要求
され，複合材料の長期耐久性の向上が重要な課題の１つとなっている．保守・点検技術に関して，FRP
に細径光ファイバを組み込むことにより，マトリックスクラックや層間剥離を検出する技術開発が
NEDO プロジェクト『知的材料・構造システム』として 1998 年度から 5 ヵ年計画で行われた． 
 
1.1.2 本研究の背景 
輸送機器は日本で消費される石油の 4 割弱を消費し，運輸部門での二酸化炭素排出量は総排出量の 2
割強を占めており，その割合は年々増加している．輸送機器のライフサイクルにおける二酸化炭素の
ほとんどは使用中に排出されており，燃費向上の視点から輸送機器のさらなる軽量化が不可欠である．
CFRP は軽量かつ優れた機械的性質を有するため，航空・宇宙分野のみではなく，今後は自動車，鉄道
車両などの輸送機器の構造材料をはじめとし，風力発電のブレードなど様々な分野において，金属に
替わる構造材料としての適用が期待されている．そのため，今後多くの分野で利用されることが期待
されているこの CFRP の長期信頼性を確立することが求められている． 
図 1.1 のグラフ(8)は機械・機器部材の金属等における破損事例の原因別分類を示したものであるが，
熱疲労，腐食疲労を含めた疲労による破損事例が約 77%を占める．中でも高サイクル疲労が最も高く
58%となっている．近年，高強度鋼の疲労における研究(9), (10)では，疲労限以下の応力振幅を負荷され
ても材料内部に含まれる非金属介在物を起点とし，き裂が試験片内部で進展し破断に至るという 2 段
折れ曲がりの S-N曲線を示す場合があることが報告されている．CFRP においても，長寿命域における
疲労挙動では，内部に存在する初期欠陥や衝撃を受けたことによって生じた層内の剥離からき裂進展
し，破壊に至ることも十分に考えられる． 
CFRP 積層板の疲労き裂進展挙動における研究は国内外ともに非常に多くの研究がなされてきたが，
これらの研究の多くは航空機の構造材料として使用される CFRP 積層板を対象に研究されたものであ
る．航空機の疲労における設計は大気圧が機体に与える影響を考慮し，1 ランディング 1 サイクルとし
て設計される．そのため，長寿命域における CFRP の疲労損傷について調査されていないのが現状で
ある．また図 1.2 に示すように，CFRP 積層板の疲労における破壊形態は金属材料と異なり，非常に複
雑であり，破壊力学的な損傷挙動の評価も十分とは言えない．主に FRP 積層板の破損は．マトリック
スクラックや層間剥離，繊維破断に大別される．一般に疲労負荷下における CFRP 積層板の損傷進展
は，その積層構成にもよるが，まずマトリックスクラックが生じ，層内で進展する．その後マトリッ
クスクラック先端の応力集中により隣接層のマトリックスクラックや，層間剥離が引き起こされ，積
層板内に進展する．最終的に，繊維が破断することによって CFRP 積層板の破壊に至る．このように，
相互に作用しながら生じる損傷を破壊力学的評価することは非常に困難である．それゆえに，CFRP積
層板の長期信頼性を確立するためには，次の 2 点を解決することが課題となっている． 
(1) 繰返し振幅数 108回を超える疲労損傷挙動の調査と実験データの蓄積． 
(2) 超長寿命域におけるマトリックスクラックや層間剥離の進展挙動の力学的評価． 
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Fig. 1.1. Classification of destruction case according to cause 
(8)
. 
High-cycle 
fatigue 
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Fig. 1.2 Internal damage behavior of CFRP laminates observed with with (a) microscope, 
(b) soft X-ray photography and (c) 3D ultrasonic inspection system. 
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1.2 従来の研究 
 
金属疲労における研究は，1829 年頃 W.A.J. Albertによって，鉄製の鉱物引き上げ用チェーンについ
て，繰返し負荷下の耐久試験が行われたのが最初といわれている(11)．金属材料の疲労における研究は
過去 180 年の間に膨大な数の研究がなされてきた．疲労損傷における評価は，主に疲労寿命予測，損
傷許容アプローチ，繰返し変形と疲労き裂の発生に分けられる．繊維強化複合材料も 1940 年に開発さ
れて以来，疲労における多くの研究が行われてきている．特に CFRP は近年，金属に替わる一次構造
材料としての利用が期待されており，その長期耐久性を確立することが求められている．それに加え
て，CFRP を用いた航空機の設計は損傷許容設計が採用されている．これは，CFRP の軽量という特性
を最大限に生かすため，「構造物内に生じるある程度の損傷は許容し，損傷の進展を制御する」という
設計概念である．CFRP 積層板はマトリックスクラック，層間剥離，繊維破断等が複雑に作用しながら
破壊に至るため，その損傷進展挙動を予測するための研究が盛んに行われてきた． 
 
1.2.1トランスバースクラック成長挙動に関する研究 
 90°層を有する FRP 積層板において，一般に一方向材の 90°方向の破断ひずみは，他方向の破断ひず
みより小さいため，最終破断する前に 90°層にトランスバースクラックと呼ばれる層内樹脂割れが生じ
ることが知られている．トランスバースクラックは積層板の力学的特性を変化させ，層間剥離などの
他の損傷を誘発する等の悪影響を及ぼす．そのため，積層板を構造物に適用するに当たりトランスバ
ースクラックの累積損傷挙動を予測し，材料特性を評価するための解析的及び実験的研究が進められ
てきた． 
トランスバースクラックを有する積層板を評価する手法として shear-lag 解析(12,13)がある．shear-lag
解析を用いることによって，負荷方向の面内垂直応力はトランスバースクラック面でフリーになり，
隣接層との層間で応力伝達がなされることを表現できる．つまり，トランスバースクラックが生じて
いる層にもトランスバースクラック面から遠ざかるにつれて荷重が伝達することを表現できる．この
手法は複雑な計算を必要としないため広く用いられている．しかしながら，shear-lag 解析は面外の応
力成分を考慮していないことや，層間にせん断層を仮定した場合，せん断層の特性を定めるパラメー
タを必要とする欠点がある． 
 これらの欠点を克服するために，Hashin(14,15)はトランスバースクラックを有する[0m/90n]sクロスプラ
イ積層板をモデルとして，面外の応力成分を考慮した 2 次元応力解析を行った．平衡方程式，応力に
関する境界条件を満足する許容応力成分を仮定し，最小コンプリメンタリエネルギーの原理を用いて
応力分布を算出した．さらに，Hashin(16)はこの手法を応用して，スプリッティング及びトランスバー
スクラックを有する 3次元応力解析も行った．Hashinによってなされた変分原理を用いた解析により，
shear-lag 解析における弱点は克服された．しかしならが，この手法は，面内垂直応力における面外方
向の応力分布を無視しているため，クラック近傍の層間応力は正しく表現されない．また，応力分布
に対応する変位場の算出も行われていない． 
 McCartney(17)はトランスバースクラックを有する積層板において，熱残留応力を考慮した応力場とそ
れに対応する変位場を求めた．これは，厳密に満たすことの出来ない境界条件を平均的に満たすとい
う条件に変える近似弾性解である．しかし，この解析においても面内垂直応力の面外方向の分布は考
慮されていない． 
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 Pagano(18,19)は，円筒モデルを基に曲率半径を大きくすることによって，クロスプライ積層板をモデ
ル化し，Reissner(20)が提案した変分原理を用いて面外方向の応力分布を求めた．さらに，Schoeppner and 
Pagano
(21)は，同様の手法を用いて，クラックを有するクロスプライ積層板における面外方向の応力分
布を求めた．この解析では，面外方向の応力変化についても考慮している．また，Becker ら(22-24)は積
層板の角部における応力分布を求めている．彼らは，変分原理を用いた 3 次元応力解析を行っている
が，角部を有する半無限板を仮定しており，有限幅における応力の干渉は表現されていない． 
 近年 Yokozekiら(25)は，斜交座標系成分用いた解析法を利用し，[S/θm/90n]sタイプの積層板についてθ
層と90°層の異なる2層にマトリックスクラックが生じているときの応力解析を行った．この解析では，
2 次元 shear-lag モデルを適用し，斜交座標系成分を用いることで直交クラック問題とみなして，応力
や歪分布の解析解を導出している． 
 これらの応力解析を基本とし，トランスバースクラック成長挙動は実験と合わせて力学的に評価さ
れてきた．Reifsniderら(26,27) は CFRP 積層板を用いて引張静的試験及び引張疲労試験を行い，トランス
バースクラック累積挙動について調査を行った．彼らは，90°層に生じるトランスバースクラックは繰
返し荷重が負荷されると共に増加するが，ある一定の密度で飽和することを実験的に示した．また，
shear-lag解析を用いて，トランスバースクラックの増加とともに 90°層の応力分担が減少し，新たなト
ランスバースクラックが生じにくくなることを示した． 
 Nairnら(28,29)は，Hashin(14)によってなされた変分原理を用いた応力解析を応用し，熱残留応力を考慮
にいれ，[0m/90n]s，[90m/0n]s クロスプライ積層板におけるトランスバースクラック増加に伴うエネルギ
解放率を求めた．また，静的引張負荷下におけるトランスバースクラック増加挙動について，エネル
ギークライテリオンを用いた評価を行った．また，Liu and Nairn(30)はこの解析を疲労に応用した．数種
の[0m/90n]s クロスプライ積層板を用いて，荷重制御における引張疲労試験を行い，90°層に生じるトラ
ンスバースクラックは，トランスバースクラック密度の増加率とエネルギ解放率の間に，べき乗型の
Paris則が成り立つことを示した．また，同種の繊維/樹脂系であれば，異なる積層構成であっても同じ
Paris 則のパラメータで評価できることを示した．さらに，トランスバースクラック形成における下限
界の存在も示唆している． 
しかし，これらの研究は，クロスプライ積層板に限定された解析である．Nairn(31)は様々なケースの
き裂進展に対応できる一般的な形式で，熱残留応力を考慮したき裂成長に伴うエネルギ解放率を導出
した．応用例の 1 つとして，中央部に 90°層を有する対称の多層積構成において，トランスバースクラ
ック形成に伴うエネルギ解放率を導出した．Ogihara(32)らは，マトリックスクラック形成に伴うエネル
ギ解放率は，マトリックスクラックが生じた時の積層板のコンプライアンスの変化に依存することに
着目し，多積層板におけるマトリックスクラック形成に伴うエネルギ解放率を簡易的に算出した．ま
た，2 種類の擬似等方性積層板（[0/45/90/−45]s，[45/0/−45/90]s）を用いて，引張疲労負荷下におけるマ
トリックスクラック形成挙動の違いを修正 Paris則を用いて評価している． 
 上に示した研究は，試験片を貫通したマトリックスクラック増加挙動について調査されたものであ
る．比較的 90°層の厚い[0/90n]s クロスプライ積層板の静的引張負荷下では，トランスバースクラック
は発生と共に積層板内部へ貫通する．しかし，一般的に疲労負荷下において発生したマトリックスク
ラックは，繰返し荷重が負荷されると共に徐々に内部へ進展する．疲労負荷下におけるマトリックス
クラック進展について Ogin ら(33,34)，Tong ら(35-39)によって研究がなされている． 
マトリックスクラックの進展挙動は，Boniface and Ogin(34)によって初期の研究がなされた．彼らは
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GFRP の[0/90/0]クロスプライ積層板を用いて引張疲労試験を行った．彼らは，トランスバースクラッ
ク進展速度はトランスバースクラック長さに依存せず，トランスバースクラック密度に依存すること
を示した．また，エネルギ解放率から評価する修正 Paris則を用いてトランスバースクラック進展速度
を評価できることを示した． 
Tong ら(35-39)は擬似等方性[0/90/−45/+45]sの GFRP 積層板を用いて，引張疲労負荷下における 90°層に
生じるトランスバースクラック及び+45°層に生じるマトリックスクラック進展挙動について評価を行
った．彼らは+45°層に生じるマトリックスクラックは，90°層に生じるトランスバースクラック同様に，
その進展速度はマトリックスクラック長さに依存しないことを示した．また，有限要素法を用いてそ
れぞれのマトリックスクラック進展に伴うエネルギ解放率を算出し，マトリックスクラック進展速度
とエネルギ解放率の間にべき乗型の Paris則が成り立つことを示した．さらにその結果において，異な
る層のマトリックスクラックにおいても，同一の Paris則パラメータで評価できることを示した． 
Yokozekiら(40)は，90°層の厚さの異なる擬似等方性 CFRP 積層板，クロスプライ積層板を用い，引張
疲労試験を行い，90°層のトランスバースクラック進展挙動について評価を行った．その結果，トラン
スバースクラック進展速度と，エネルギ解放率の関係にべき乗型の Paris則が成り立つことを示し，異
なる厚さを持つ積層構成においても，90°層のトランスバースクラック進展挙動は同一の Paris 則パラ
メータで表現できることを示した． 
 
1.2.2層間剥離成長挙動に関する研究 
 FRP 積層板の強化材である繊維は，一般に面内の 2 次元に配向され，面内の変形に対しては優れた
強度，剛性を示すが，強化されていない面外方向の材料特性は著しく弱いことが弱点の 1 つとして挙
げられる．層間剥離の発生原因としては，図 1.3に示すような形態がある．(a)-(d)は，構造的な層間面
外応力の集中によって剥離が生じる場合を示している．静的荷重下，疲労荷重下によって多方向強化
積層板の自由縁，ボルト接合などの切欠き，コキュアーによる継手部分，あるいはテーパ状積層板の
プライドロップ部などから層間剥離が発生する．また，(e)は低速面外衝撃荷重によって積層板内部に
層間剥離が発生する(41)．これらのような層間剥離が，積層板の剛性や圧縮強度，疲労強度の低下など
を引き起こす原因となる．特に，図 1.3(a)-(d)において，構造部材の部材の端末や孔などの自由縁では
層間応力が生じる．層間応力については，Pipes and Pagano(42,43)の解析を初めとし，多くの研究(44-50)が
なされおり，自由縁および剥離き裂先端において層間応力が特異となることが知られている．層間剥
離のうち，自由縁近傍に生じる層間応力に起因するものは，自由縁が存在する以上本質的に発生する
可能性があるため重要である．そのため，層間剥離について解析的，実験的研究も多くなされてきた． 
積層板自由縁から生じる層間剥離の発生や進展を評価するための主な解析的手法として， Irwin(51)
によって提案された Crack closure integral法を，有限要素法と組み合わせ層間剥離進展に伴うエネルギ
解放率を算出する方法(52-56)，層間剥離進展によって生じる積層板の剛性変化をもとに，エネルギバラ
ンスより収束値を取る時の層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出する方法(57,58)，積層板に初期欠
陥が存在すると仮定し，Monte-Carlo シミュレーションとあわせてエネルギ解放率の計算を行う方法
(59,60)，剥離先端について，Rice(61)が提案した J積分を用いて計算を行う方法(62,63)等があげられる．近年
では，Schoeppner and Pagano(21)が積層板における厳密な層間応力を定式化し，層間剥離進展に伴う厳密
なエネルギ解放率を導出している．これらの手法を利用して，層間剥離の発生や進展挙動に着目し，
実験結果とあわせて評価が行われてきた． 
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 O’Brien(57)は，層間剥離進展によって生じる積層板の剛性変化をもとに，エネルギバランスより収束
値を取る時の層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出した．O’Brien は，層間剥離が発生するときの
歪に対応するエネルギ解放率を臨界エネルギ解放率とし，[+45n/−45n/0n/90n]s(n=1,2,3)積層板を用いて静
的引張荷重下における層間剥離発生について調査を行った．この手法を用いて，異なる厚さをもつ積
層構成の層間剥離の発生を予測できることを示した．また，[±30/90/90＿ ]s 積層板を用いて引張疲労試験
を行い，層間剥離進展速度とエネルギ解放率の間にべき乗型のParis則が成り立つことを示した．また，
O’Brienら(64)は疲労負荷下における層間剥離の発生について研究を行っている．彼は，負荷ひずみに対
応するエネルギ解放率が，edge delaminationが発生するまでの繰返し振幅数の関数で表せることを示し
た． 
Wangら(65)は層間剥離の発生を予測するには，“critical flaw”モデルが有効であることを示した．一般
に一方向に十分長い有限幅の積層板において，一様伸び歪が生じている状態のとき，剥離長さの増加
に伴い層間剥離進展に伴うエネルギ解放率は単調に増加し任意の一定値に漸近していく．彼らは複合
材料には，潜在的に微小欠陥が存在していると仮定し，エネルギ解放率の収束値を用いることで層間
剥離の発生を評価した．また，疲労試験を行い層間剥離進展速度とエネルギ解放率の関係をべき乗型
の Paris 則で評価できることを示した．この Paris 則パラメータと初期剥離長さを用いて，疲労荷重下
における層間剥離進展挙動を予測している． 
 Ogihara ら(32)は，2 種類の擬似等方性積層板（[0/45/90/−45]s，[45/0/−45/90]s）を用いて，引張疲労試
験を行い，積層構成の違いによる層間剥離進展の違いについて調査を行った．O’Brien(57)によって提案
された手法を用いて層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出し，べき乗型の Paris則をもちいて層間
剥離進展速度と エネルギ解放率の関係をそれぞれの積層構成で比較した．その結果，90°層と隣接す
る層との層間剥離進展挙動について，2つの積層構成の違いによる損傷進展挙動の差異が小さいことを
示した． 
 Takeda ら(66)は，擬似等方性の積層板を用いて層間強化材の有無による疲労特性の調査を行った．
O’Brien
(57)によって提案された手法を用いて層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出し，べき乗型の
Paris 則を用いて評価を行った．その結果，層間強化材を有する積層板の方が，剥離進展抵抗が大きい
ことを定量的に評価した． 
 
1.2.3マトリックスクラックと層間剥離の相互作用に関する研究 
 上に示した層間剥離成長挙動の研究は，トランスバースクラックの影響を考慮していない．積層構
成にも依存するが，積層板の破壊形態は概ねトランスバースクラックが生じ，その後層間剥離が発生・
進展する．そのため，トランスバースクラックの影響を考慮に入れた層間剥離成長挙動を評価する必
要がある．自由縁から生じる層間剥離は積層構成により，その挙動が大きく異なることが知られてい
る．Crossman and Wang(67)は，[±25/90n]s (n=0.5,1,2,3,4,6,8)の CFRP 積層板を用いて静的引張試験を行い，
トランスバースクラックと層間剥離の包括的な実験観察を行った．実験結果から n=3 または 4 の間で
edge delaminationから，90°層に生じたマトリックスクラックを起点とする local delaminationへと損傷
形態が変わることを示した．また，Armanios ら(68)はこの現象について，エネルギ解放率を用いて解析
的に説明している．これまでに，層間剥離進展挙動について多くの実験的研究がなされてきた．その
実験結果から，自由縁から生じる edge delamination の成長挙動はマトリックスクラックから受ける影
響は比較的小さく，マトリックスクラックを起点とする local delamination はマトリックスクラックの
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影響を大きく受けることが示されてきた(69)．そのため，マトリックスクラックと local delamination の
相互作用についての研究は多くなされてきた． 
Wangら(59)は，トランスバースクラックを有する[02/90n]s (n=1,2,4,8)積層板について 3次元有限要素解
析を行い，トランスバースクラック近傍において，層間応力及び荷重軸方向の面内垂直応力に引張り
の応力特異場が生じていることを示した．さらに，自由縁のトランスバースクラック先端から生じる
尖った形状の local delaminationをモデル化し，有限要素法を用いて local delamination領域の各節点にお
けるエネルギ解放率を見積もった．同様の手法で，90°層に生じるトランスバースクラックと 0°層に生
じるスプリッティングが交差する箇所に生じる local delamination についても評価した．得られた結果
から，静的引張負荷下において積層構成の違いによる生じる損傷形態の差異を予測した． 
O’Brien
(70)はトランスバースクラックから生じる local delamination進展に伴うエネルギ解放率を算出
した．この解析は層間剥離進展によって生じる積層板の剛性変化をもとに，エネルギバランスよりエ
ネルギ解放率を求めている．この解析では，層間剥離が生じている部分の 90°層は荷重を受け持たず，
層間剥離が生じていない部分では未損傷状態と仮定している．結果として得られたエネルギ解放率は
層間剥離長さによらず一定になることを示した．さらに，Salpekar and O’Brien(71)は，3 次元の仮想き裂
閉口法を用いて，層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出し同様の結果が得られることを示してい
る．しかし，これらの研究では層間剥離進展におけるトランスバースクラック間隔の影響は考慮され
ていない． 
Nairn ら(72)は，変分原理(14,28)を用いて，[(S)/90n]s積層板(S: Sublaminate)について，トランスバースク
ラック間隔の影響を含め，トランスバースクラックから生じる local delamination 進展に伴うエネルギ
解放率を算出した．その結果，あるトランスバースクラック密度以上になると，層間剥離進展に伴う
エネルギ解放率が低下することを示した．また，トランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率
と比較することによって，層間剥離が生じるときの critical crack densityについて評価している．しかし，
この評価はトランスバースクラック形成と層間剥離発生の臨界エネルギ解放率が等しいと仮定してい
るため，正しく評価されていると言い難い． 
一方，Takeda ら(73,74)は cross-ply 積層板において，shear-lag 解析を用いてトランスバースクラックか
ら生じる local delamination進展に伴うエネルギ解放率を算出した．shear-lag解析は面外方向の応力を考
慮できないが，煩雑な計算を必要としないメリットがある．また，[0/90n]s (n=2,4,6)積層の cross-ply積
層板を用いて引張疲労試験を行った．その結果，local delamination進展速度とエネルギ解放率の間にべ
き乗型の Paris則が成り立つことを示した．また，得られた Paris則パラメータは，90°層厚さに依存し
ないことを示した． 
Zhang ら(75)は，2 次元 shear-lag 解析を用いて，[±θm/90n]s積層板の local delamination 進展に伴うエネ
ルギ解放率を求めた．彼らは，トランスバースクラックが有する層を巨視的な挙動が等価な無損傷層
に置き換え(76)，剛性の変化から層間剥離進展とトランスバースクラック密度の相互作用について評価
した．同様の方法を用いて，Zhang ら(77)は edge delamination進展におけるトランスバースクラック密度
の影響についても評価している．さらに，Zhang ら(78)は，任意の[…/φi/φm/90n]s 積層板に拡張し local 
delamination進展に伴うエネルギ解放率を求め，90°層とその隣接層の影響についても評価している． 
 Kashtalyan and Soutis(79)は，Fan ら(76)の方法を応用して，cross-ply [0m/90n]s積層板において，90°層に
生じるトランスバースクラックとそれを起点とする local delamination，0°層に生じるスプリッティング
とそれを起点とする local delamiation の両方を有する時の剛性低下を算出した．また，Kashtalyan and 
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Soutis
(80,81)は[02/θ2/−θ2]s 斜交積層板と[02/θ2]s 斜交積層板について，荷重方向に対し斜めに生じるマトリ
ックスクラックとそれを起点とする local delamination進展に伴うエネルギ解放率を算出した．しかし，
これらの研究は，実験結果との比較がなされておらず，Kashtalyanらの提案した解析の妥当性は定かで
はない． 
 J. -L. Rebièreら(82-84)はHashin(16)が提案した変分原理を応用して，cross-ply [0m/90n]s積層板について 90°
層のトランスバースクラックと 0°層のスプリッティングの交点に生じる層間剥離進展に伴う剛性低下
を求めている．さらに，エネルギバランスから，層間剥離進展に伴うエネルギ解放率も算出している．
これらの解析結果は，実験結果ともよく一致している．しかし，J. -L. Rebièreらは積層板の応力分布を
導出する際，クラック近傍の層間応力を正しく表現するために，0°層の面内垂直応力の面外方向応力
分布を任意の関数を導入して応力解析を行っている．この導入した関数の物理的意味が曖昧であるた
め解析の汎用性に欠ける． 
Akshantala and Talreja
(85-87)は，Nairn ら(72)によって求められた local delaminationが存在するときの積層
板の応力分布について修正を加えた．まず，変分原理を用いた応力解析について，0°層内の面内垂直
応力について面外方向の応力分布を導入し，剥離が生じている部分において摩擦の影響によりせん断
応力が分布することを仮定し，積層板の応力解析を行った．さらに，繰返し荷重を受けるとともに成
長するトランスバースクラック密度およびトランスバースクラックを起点とした local delamination 長
さを，累積損傷のパラメータとして，cross-ply積層板の疲労寿命の予測を行っている． 
 以上に述べた解析を用いて，繰返し疲労荷重下におけるトランスバースクラックの成長挙動や層間
剥離の成長挙動それぞれにおける，実験及び解析的評価はこれまでに多くの研究がなされてきたが，
トランスバースクラックと層間剥離の相互作用について評価した研究は極端に少ない．FRP の損傷形
態は，マトリックスクラックや層間剥離が相互に作用しながら成長する挙動を示すことが知られてい
る．構造材料の長期信頼性や損傷許容設計を確立するといった観点において，高サイクル疲労の下で
の疲労損傷挙動を予測することは非常に重要である． 
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(a) Free edge 
(b) Notch or bolted joint 
(c) Cocured joint & curved laminate (d) Ply drop 
(d) Low-velocity impact 
Fig. 1.3. Interlaminar fracture induced by interlaminar stress concentrations or low-velocity impact
(42)
. 
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1.3 本研究の目的 
 
 本研究は，繰返し振幅数 108 cycleを超える超長寿命域の CFRP 積層板の疲労損傷進展挙動について
実験的かつ破壊力学的に調査を行い，CFRP 積層板の高サイクル疲労特性について評価を行うことを目
的としている．CFRP 積層板の損傷はマトリックスクラック，層間剥離，繊維破断等の損傷が相互に作
用しながら進展し破断に至る．引張疲労負荷下におけるそれぞれの破壊モードについては，前節に示
したように多くの研究がなされ，疲労損傷進展挙動における理解も進んできた．しかし，これまでに
行われてきた疲労における研究は繰返し振幅数 106~107 cycle 程度までの損傷挙動について評価したも
のが大半を占める．この理由として 2 点考えられる．1つは，金属材料と比較して CFRP は耐疲労性に
非常に優れていること，もう 1 つは，これまでの CFRP 積層板の疲労における研究の多くが，航空機
に適用するためのものであったからと考えられる．航空機の疲労における設計は 1 landing につき 1 
cycleとして設計されるため，繰返し振幅数 106 cycle程度までの疲労損傷挙動を把握すれば十分であっ
た．CFRP の 0°材は確かに疲労強度は良好で，殆ど疲労強度低下を起こさない．しかし，実働環境で用
いられる場合は，多方向に繊維を配向させた擬似等方性の積層板として用いられることが多い．擬似
等方性 CFRP 積層板における疲労損傷は，マトリックスクラックや層間剥離などが生じて進展する．
このような損傷が累積することにより疲労強度低下を引き起こす．最終的に，0°層の荷重分担率は損
傷が累積されるとともに増加し，破断ひずみに至ると積層板が疲労破壊すると考えられている．今後
は，航空・宇宙分野以外にも自動車，鉄道車両等の輸送機器，風車等のエネルギー関連分野に構造材
料としての適用が期待されている．図 1.1に示したように，機械機器における破壊の原因の多くが高サ
イクル疲労である以上，CFRP 積層板においても高サイクル疲労特性を解明し，長期耐久性を向上させ
ることは必須である． 
 CFRP 積層板の疲労における耐久性を評価するに当たり，マトリックスクラックや層間剥離の損傷
挙動を調査し疲労寿命を予測すること，及び，マトリックスクラックや層間剥離が生じていてもそれ
らの損傷が進展しない下限界領域の存在を明らかにする必要がある．疲労における損傷進展挙動を評
価するために広く Paris則が用いられている．Paris則を用いて損傷進展を評価すると，図 1.4(左)のよ
うに描かれる．このエネルギ解放率の下限界領域∆Gthは疲労限に対応する．これまで損傷進展の下限
界について評価した研究について，トランスバースクラック成長はその形成に伴うエネルギ解放率の
下限界エネルギ解放率の存在が示唆されている(30)．また層間剥離成長については，一方向試験片を用
いた双片持ちはり(DCB: Double Cantilever Beam)試験や端面切欠き曲げ(ENF: End Notched Flexure)試験
においてモード I 及びモード II の層間剥離進展における下限界の存在が示されている(42)．しかし，
CFRP 積層板に生じるトランスバースクラック進展における明確な下限界エネルギ解放率の存在は明
らかにされていない．また，繊維を多方向に配向させた積層板におけるトランスバースクラックを起
点として発生，進展する層間剥離成長についての下限界エネルギ解放率の存在も明らかにされていな
い．さらに，CFRP 積層板において明確な疲労限についても確認されていない． 
 そこで，本研究では CFRP 積層板について疲労損傷進展における下限界値∆Gthの存在を明らかにす
ることを目的とする．CFRP 積層板の損傷はマトリックスクラックや層間剥離，繊維破断等の損傷が
相互に作用しながら進展する．本研究では，マトリックスクラック進展，層間剥離成長及び，それら
の損傷の相互作用に着目し，高サイクル疲労における損傷の破壊機構について詳細な調査を行った．
また，損傷進展に伴うエネルギ解放率を算出することによって実験かつ破壊力学的な評価を行った． 
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1.4 本論文の構成 
 
本論文は以下の 8 章により構成される． 
 
第 1 章 序論 
第 2 章 CFRP 積層板における疲労試験中の温度上昇予測 
 第 3 章 高サイクル疲労におけるトランスバースクラック進展挙動 
第 4 章 高サイクル疲労における微小トランスバースクラックの増加挙動 
第 5 章 高サイクル疲労における層間剥離進展挙動 
第 6 章 トランスバースクラック成長及び層間剥離進展の相互作用における実験的評価 
第 7 章 トランスバースクラック成長及び層間剥離進展の相互作用における解析的評価 
第 8 章 結論と今後の展望 
 
 第 1 章では，複合材料における近年の研究開発の動向及び本研究の背景と意義を述べた．これまで
行われてきた複合材料の疲労損傷進展挙動に関する研究の現状及び課題等を纏め，本論文の研究目的
を示した． 
 第 2 章では，疲労試験に伴う積層板の自己発熱による温度変化について評価を行う．高サイクル疲
労特性について調査を行うためには，加速試験を行う必要がある．CFRP 積層板の母材となる樹脂が粘
弾性特性を示すため，繰返し疲労負荷を受けると内部発熱やクリープ特性によって，試験周波数の違
いにより疲労寿命に影響を及ぼすことが推測される．そこで，粘弾性特性が及ぼす疲労試験中の試験
片の温度変化について調査を行う．さらに，熱伝導方程式より導いた理論解析から実験結果との比較
を行い，加速試験を行う際の試験条件の選定を行う． 
 第 3 章では，高サイクル疲労負荷を受ける CFRP 積層板内部に進展するトランスバースクラック進
展挙動について評価を行う．繰返し振幅数 108 cycleの疲労試験を行い，高サイクル領域におけるトラ
ンスバースクラック進展挙動を観察し，負荷応力レベルの違いによる損傷進展挙動の違いを調査する．
Fig. 1.4. Threshold of energy release rate range in damage growth and fatigue limit. 
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また，トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率を算出し，トランスバースクラック進展速
度とエネルギ解放率の関係を用いた Paris則で評価することによって，トランスバースクラック進展に
おける下限界領域∆Gthが存在するか否かについて検討する． 
 第 4 章では，高サイクル疲労負荷を受ける CFRP 積層板自由縁で形成される微小のトランスバース
クラック増加挙動について評価を行う．積層構成によっては積層板自由縁で応力特異場が生じる．自
由縁で荷重軸方向に大きな引張の応力特異場が生じる積層構成では，トランスバースクラックが進展
する前に，微小のトランスバースクラックが多数形成される．その微小のトランスバースクラック形
成に伴うエネルギ解放率を定式化し，トランスバースクラック形成速度とエネルギ解放率の関係を用
いたべき乗型の Paris 則で評価を行うことにより，トランスバースクラック形成における下限界領域
∆Gthが存在するか否かについて検討する． 
 第 5 章では，高サイクル疲労負荷を受ける CFRP 積層板内部に進展する層間剥離成長挙動について
評価を行う．繰返し振幅数 108 cycleの疲労試験を行い，高サイクル領域における層間剥離成長挙動を
観察し，負荷応力レベルの違いによる損傷形態の差異について示す．また，層間剥離進展に伴うエネ
ルギ解放率を算出し，層間剥離進展速度とエネルギ解放率の関係を用いた Paris則で評価することによ
って，層間剥離進展における下限界領域∆Gthの存在の有無について検討する． 
 第 6 章では，層間剥離進展に及ぼすトランスバースクラックの影響について実験的な評価を行う．
積層板の疲労損傷挙動は，マトリックスクラックや層間剥離が相互に作用しながら成長する．第 4 章
から第 5 章までに示した評価は，それぞれの相互作用は考慮されていない．実験的な評価として，疲
労試験前に予めトランスバースクラックを導入した試験片と，未損傷状態の 2種類の試験片を用意し，
3×10
8
 cycle の疲労試験を行い，それぞれの試験片について層間剥離進展挙動を比較する．トランスバ
ースクラック近傍から生じる層間剥離挙動を調査することにより，トランスバースクラックが層間剥
離進展に及ぼす影響を調査する． 
第 7 章では，トランスバースクラックを有する積層板の応力解析を行い，トランスバースクラック
を有するときの層間剥離進展に伴うエネルギ解放率について定式化する．さらに層間剥離が進展を開
始するクリティカルトランスバースクラック密度を算出する．最終的に第 6 章で得られた実験結果に
基づき，トランスバースクラックの影響を考慮に入れた上で，層間剥離進展速度とエネルギ解放率の
関係を用いた Paris則で評価し，層間剥離進展における下限界領域∆Gthが存在するか否かについて検討
する． 
 第 8 章では，本論文の結論及び今後の展望について示す． 
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2.1 はじめに 
 
CFRP 積層板の長期信頼性について評価を行うためには，高サイクル疲労特性について評価を行う必
要がある．しかし従来行われている試験周波数 f=1~10Hz程度の疲労試験では，108 cycleを超える統計
的な試験結果を得ることが難しく，加速試験を行う必要がある．複合材料の加速試験の妥当性につい
て調査された文献はいくつかあるが(1, 2)，試験周波数 100Hzを超える擬似等方性[45/0/−45/90]s CFRP 積
層板における試験周波数の依存性についてはこれまでに明らかにされていない． 
 これまで，30Hz 以下の試験周波数で，CFRP や GFRP 積層板の試験周波数が疲労寿命に及ぼす影響
を調査した研究がある．Sun ら(3, 4)は，angle-ply [±45]2sCFRP 積層板を用いて，試験周波数 f=1，3，10，
30Hzそれぞれにおいて引張疲労試験を行った．母材である樹脂が粘弾性特性を示すため，試験周波数
が低いほどクリープの影響が大きくなり，疲労寿命は短くなることを示した．しかし，一方で試験周
波数が高くなると，試験片が発熱するため疲労寿命は短くなることを示した．以上の結果より，試験
周波数が疲労寿命に与える影響は，クリープと温度上昇の相互作用に依存することを示した．Ellyin and 
Kujawski
(5)は GFRP[±45]5s, [±45/0]s積層板を用いて，試験周波数 f=0.417, 3.6Hzそれぞれの試験条件下に
おいて引張疲労試験を行った．彼らはこの試験範囲内では，顕著な温度上昇は観察されずクリープの
影響が疲労寿命に影響を及ぼすことを示した．[±45]5s 積層板を用いた疲労試験では，クリープの影響
より試験周波数が低いほど，疲労寿命は短くなることを実験結果より示した．一方で，[±45/0]s積層板
における疲労試験結果では，疲労寿命は試験周波数に依存しないことを実験結果より示した．この原
因として，0°層が非常にクリープしにくい特性を有し，試験片の最終破断は 0°層の破壊が支配的であ
るため，0°層を有する積層板の疲労寿命は，クリープによる影響を受けないと結論づけた．同様の試
験結果を示した実験結果もいくつかある(6, 7)．一方で，Rotem(8)は，擬似等方性[0/±45/90]2s CFRP 積層板
を用いて，試験周波数 f=0.1, 1, 2.8, 10, 28Hzにおいて，応力比 R=−1 の引張−圧縮疲労試験を行った．応
力比を R=−1に設定することにより，疲労試験中のクリープの影響は緩和される．この結果から，試験
周波数が高いほど，疲労寿命が短くなることを実験より明らかにした．この原因として Rotem は，疲
労試験中の試験片の発熱が影響していることを示している．特に，[0/±45/90]2s 積層の試験片では edge 
effectと呼ばれる試験片自由縁に高い引張の面外方向応力が生じており，試験片自由縁で局所的な発熱
がおこり，その箇所で損傷が起こりやすいことを示唆している．しかしながら，局所的な発熱や，周
波数の違いによる損傷成長挙動の実験的裏付けはなされていない． 
 川田ら(9)は，擬似等方性[45/0/−45/90]s Alumina/epoxy積層板を用いて，試験周波数 f=10, 100Hzの下で
引張疲労試験を行った．温度上昇の正確な測定はなされていないが，損傷進展挙動，剛性低下挙動は
周波数に依存せず，疲労寿命は試験周波数によらないことを示している．実験より得られた S-N 曲線
を図 2.1 に示す． 
これまでの研究から複合材料において試験周波数が疲労寿命に及ぼす影響の主要因は，クリープ及
び，周波数や付加ひずみに依存した試験片発熱の相互作用によるものと考えられる．しかし過去の研
究から，0°層を有する積層板を用いた場合，試験周波数の違いによってクリープが疲労寿命に及ぼす
影響は小さくなる．本研究では，擬似等方性[45/0/−45/90]s の CFRP 積層板を用いるため，クリープが
疲労寿命に与える影響は大きくないと考えられる．一方，高周波数で疲労試験を行うと試験片が発熱
することが予想される．そのため，高周波数で疲労試験を行う際の試験片の発熱について調査を行う
ことが重要である．そこで本章は，疲労試験中における CFRP 積層板の温度変化について実験的およ
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び解析的に評価することを目的とする．まず，試験周波数 100Hzおよび 5Hzにおける試験片表面温度
変化について実験的に評価した結果を述べる．さらに試験片の温度上昇について，熱伝導方程式から
試験片表面温度，試験片内部の温度変化の予測について定式化を行う． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
2.2 試験方法 
 
2.2.1 試験片 
 材料には，繊維体積含有率約 57%の T700S/2500（東レ製）の炭素繊維強化プラスチックを用いた．
積層構成は[45/0/-45/90]sに配向した擬似等方性の CFRP 積層板である．なお，試験片の母材は 130℃硬
化型のエポキシ樹脂であり，オートクレーブ成形にて作製されている．試験片寸法を長さ 210mm，幅
30.0mm，厚さ 1.0mmとし，ゲージ長さを 100mm残し，長さ 55mmのテーパ付き GFRP タブを貼り付
けた．タブの接着には，シートタイプ接着剤 FM123(120℃硬化，1.5 時間)を用いて接着した．試験片
寸法を図 2.2 に示す．疲労試験に用いた試験片形状は，ASTM D 3039 及び ASTM D 3479，JIS K 7073，
JIS K 7083 に基づいている．タブ長さにおいては，試験周波数 100Hzで疲労試験を行う際，タブずれ
等が生じないように経験的に決定している． 
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Fig. 2.2. Specimen geometry for fatigue tests. 
101 102 103 104 105 106 107 108 109 1010
0.0
0.2
0.4
0.6
0.8
1.0
f=  10 Hz
f=100 Hz
Number of cycles to failure  nf
N
o
rm
a
li
z
e
d
 a
p
p
li
e
d
 s
tr
e
ss
  σ
m
ax
/σ
b
Fig. 2.1. S-N diagram for ALFRP stacking sequence [45/0/−45/90]s comparing 
frequencies of 10 Hz and 100Hz. 
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2.2.2 試験方法 
 疲労試験中における試験片中央部の表面温度について，非接触型放射温度計を用いて測定を行った．
温度測定は，試験片表面温度がおよそ飽和するまで行った．疲労試験条件については以下の通りであ
る．試験周波数の違いによる試験片の温度変化の影響を調査するため，試験周波数 f=5Hz に加えて，
f=100Hzにて疲労試験を行った．使用した試験機は，株式会社鷺宮製作所製の超高サイクル疲労試験機
（HFT-30）である．負荷応力条件は，試験周波数 5Hzではσmax/σb=0.30~0.70 に設定し，試験周波数 100Hz
では，負荷応力レベルσmax/σb=0.20~0.40 に設定した．応力比はそれぞれ R=0.1 で行われた．試験条件を
まとめた表を表 2.1に示す．また，試験片の粘弾性特性を調査するために，試験周波数 5Hz，及び 100Hz
にて引張りの粘弾性試験を行った． 
  
Table 2.1. Test conditions 
Frequency f [Hz] 5 100 
Applied stress level (σmax/σb)  0.30-0.70 0.20-0.40 
Stress ratio R (σmin/σmax) 0.1 
 
 
2.3 試験結果 
 
疲労試験中の試験片表面の温度変化について調査を行った結果を図 2.3 に示す．図 2.3 の縦軸は試験
片表面温度と，環境温度の差を示している．本研究における環境温度は，室温（約 20℃）である．図
2.3 に示す結果より，負荷応力レベルが大きいほど，また試験周波数が高いほど試験片の温度上昇変化
は大きくなっていることが分かる．特に，試験周波数 100Hz，負荷応力レベル 40%で引張疲労試験を
行うと極端な温度上昇が観察された．温度上昇は試験周波数及び負荷応力レベルに大きく依存してい
ることから，疲労試験中の温度上昇は粘弾性の影響であると考えられる．また，試験片の表面温度は，
約 100sec以降は一定値をとることが分かった． 
CFRP 積層板の粘弾性特性の測定結果を図 2.4-2.7 に示す．図 2.4は積層構成[45/0/−45/90]sの積層板に
ついて試験周波数 5Hz における引張り粘弾性特性，図 2.5 は同積層構成における試験周波数 100Hz に
おける引張り粘弾性特性，図 2.6 は図 2.4 及び図 2.5 から得られた結果に対する試験周波数の違いによ
る tan(δ)の差異，図 2.7は積層構成[±45]4sの積層板について試験周波数 5Hzにおける引張り粘弾性特性
をそれぞれ示している． 
試験周波数の違いによる粘弾性特性について，図 2.6 から試験周波数 100Hz の結果はグラフが高温
側に移行していることが分かる．同様の現象は足立ら(10)の研究にも報告されている．しかし，340 Kま
での損失弾性率及び tan(δ)の値は周波数によらずほぼ同様の値を示すことから，疲労試験を行う際，試
験温度 340K までは試験周波数による粘弾性挙動の影響は小さいと言える．また，図 2.4 及び図 2.5 の
結果をみると，試験周波数によらず tan(δ)は 2つのピーク値を示していることが観察される．その理由
として，本研究で用いている試験片は擬似等方性積層板であるため，各層においてエッジ効果により
応力が不均一になっていることや，90°層，±45°層それぞれの tan(δ)のピーク値が異なることが考えら
れる．図 2.7 に示した結果は，±45°層の粘弾性測定の結果である．tan(δ)のピークを示したときの温度
に注目すると，擬似等方性積層板の結果において 2 つめのピーク値は±45°層によるもと考えられる．  
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Fig. 2.3. Temperature change of specimen surface of specimen subjected to 
cyclic loading with 5Hz and 100Hz of frequency. 
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Fig. 2.4. Visco-elastic characteristics of quasi-isotropic CFRP laminates 
([45/0/−45/90]s, f=5Hz, tension-tension). 
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Fig. 2.5. Visco-elastic characteristics of quasi-isotropic CFRP laminates 
([45/0/−45/90]s, f=100Hz, tension-tension). 
Fig. 2.6. Behavior of complex modulus and tan(δ) compared with 5Hz and 
100Hz of frequency. 
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2.4 試験片温度上昇予測の定式化 
 
疲労試験中の温度上昇の予測を行うために，試験片が内部で一様に発熱し，表面で冷却されるモデ
ルを考えた．熱の移動は一方向（図中 z 軸方向）に限られると仮定する．これは十分に長く且つ幅の
広い試験片で，チャック部および端面からの放熱を無視した場合に相当する．また，実際に疲労試験
に用いている試験片は[45/0/−45/90]sの積層構成をとっており，図 2.8(a)に示すような温度分布にはなら
ないと考えられるが，今回は周波数 100Hz で疲労試験を行った際の負荷応力レベルに依存する試験片
温度上昇を調査することが目的であり，簡単のため図 2.8(a)に示す温度分布を仮定する． 
まず，熱伝導方程式を導出する．物体内の温度が位置と時間 tで異なり，かつ物体内に発熱や吸熱が
ある場合について，一般的な熱伝導の基礎方程式を導く．今，図 2.9 のように直角座標を設け，等方性
物体内の任意の位置に，辺長が dx，dy，dzの微小直方体を考える． 
微小時間 dtの間に，左の面 dydzを通って微小体積要素へ流入する熱量 dQxは，フーリエの法則より， 
 
dtdydz
x
T
dQx ⋅





∂
∂
−= λ                                (2.1) 
 
である．また右の面 dydzから流出する熱量 dQx+dxは dQxをテーラー展開して 
 
( ) L+
∂
∂
+=+ dxdQ
x
dQdQ xxdxx                           (2.2) 
Fig. 2.7. Visco-elastic characteristics of angle ply CFRP laminates 
([±45]4s, f=5Hz, tension-tension). 
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z direction z=−h z=h 
T=Tf T=Tf 
T(z,t) 
Loading direction 
Fig. 2.8. Model of temperature distribution in 1 dimension. 
(b) Specimen geometry 
z 
x 
y 
z=0 
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specimen edge 
Fig. 2.9. Heat flow in and out micro volume element. 
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したがって，x 方向から微小体積要素に入った正味熱量は，式(2.2)の第 2 項までを採用して，式(2.2)
に式(2.1)を代入すると次式が得られる． 
 
dtdxdydz
x
T
x
dQdQ dxxx ⋅





∂
∂
∂
∂
=− + λ                      (2.3) 
 
y方向，z方向の正味熱量も同様にして， 
 
dtdxdydz
z
T
z
dQdQ
dtdxdydz
y
T
y
dQdQ
dzzz
dyyy
⋅





∂
∂
∂
∂
=−
⋅





∂
∂
∂
∂
=−
+
+
λ
λ
                      (2.4) 
 
さらに，物体の内部において，単位時間，単位体積あたり，
vq& の内部発熱が生じているものとすれば，
この体積要素内での発熱量は 
 
dtdxdydzqv ⋅⋅&                     (2.5) 
 
これらを加え合わせたものが，微小体積要素の内部エネルギの増加に等しい．もし溶解や凝固，沸騰
や凝縮などの相変化がなければ，この内部エネルギの増分は温度上昇 dTとして現れる．いま物体の比
熱を c[kJ/(kg･K)]，密度をρ[kg/m3]とすれば，内部エネルギの増分は 
 
dxdydzdTc ⋅ρ                      (2.6) 
 
で表される．したがって，これらの総和を式(2.6)に等しいとおけば，微小体積要素のエネルギバラン
スを表す次式が得られる． 
 
vq
z
T
zy
T
yx
T
xt
T
c &+





∂
∂
∂
∂
+


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

∂
∂
∂
∂
+





∂
∂
∂
∂
=
∂
∂
λλλρ                (2.7) 
 
これが，一般的な三次元熱伝導方程式である． 
今回は 1 次元モデルを考えており，熱伝導率が z軸方向で一定である仮定とする．さらに図 2.3に示
す試験結果から温度上昇はおよそ 100-150sec ほどで一定の値を示す．温度上昇に費やされる時間は，
実際の疲労試験の時間と比較して無視できるほど短いので，本解析では疲労初期の温度上昇は考慮せ
ず定常状態のみを取り扱う．内部発熱を伴う 1 次元定常熱伝導方程式を導くと，式(2.7)は次のように
表される． 
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0
2
2
=+
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



∂
∂
λ
vq
z
T &
                    (2.8) 
 
ここで， 
 
vq& ：単位体積当たりの発熱量 
λ：試験片内 z軸方向熱伝導率 
 
次に示す境界条件から(2.8)式を解く． 
(1)z=0 で対称性を考えると， 
 
0=
dz
dT
                (2.9) 
 
(2)z=h における熱流量を考えると， 
 
( )fTT
dz
dT
−=− αλ           (2.10) 
 
と表わされる．ここで，α：熱伝達率，Tf：環境温度である． 
これらの条件下で式(2.8)を解くと， 
 
( ) fvv ThqzhqT ++−= αλ
&& 22
2
            (2.11) 
 
が得られる．また，内部発熱
vq& は粘弾性挙動によるエネルギ損失によるものと考えると，単位体積，1
サイクルあたりのエネルギ損失∆E は 
 
( ) ( )∫ ⋅=∆
ωπ
εσ
/2
0
tdtE           (2.12) 
 
と表せる．ここで， 
 
( )
( ) ( )
'
"
tan
cos
cos
0
0
E
E
tt
tt
=
−=
=
δ
δωεε
ωσσ
                               (2.13) 
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である．これらを式(2.12)に代入し，計算するとすると次式が得られる． 
 
2
0"επEE =∆                        (2.14) 
 
負荷サイクル f Hzとすると，単位体積，単位時間当たりのエネルギ損失は次のように求めることがで
きる． 
 
2
0"επfEEfqv =∆=&                       (2.15) 
 
式(2.15)からも分かるように線形粘弾性を仮定した場合，内部発熱は負荷ひずみの 2 乗，周波数に比
例する．このことからも周波数 100Hz，負荷応力レベルをσmax/σb=0.40 に設定すると極端な温度上昇を
示したと推測される．本研究において試験片の内部発熱は，線形粘弾性を仮定し導出されているが，
実際は粘弾塑性現象を示すと考えられる．荷重制御下における疲労試験では，粘塑性項を考慮した場
合のよるエネルギ損失は，線形粘弾性を仮定して計算した結果よりも大きい値をとる．そのため，線
形粘弾性を仮定して計算された試験片温度は実際よりも低くなると考えられる． 
 
2.5 試験片温度上昇予測 
 
式(2.11)及び(2.15)を用いて定常状態における試験片表面の温度上昇を予測した．本解析に用いた値を
表 2.2 に示す．表 2.3 は，定常状態における試験片表面の温度上昇を予測した解析結果を示している．
表 2.3から試験片表面の温度上昇について，本解析で得られた結果は実験結果とよい一致を示している
ことが分かる．本来ならば，粘弾塑性の影響により，試験片が繰返し荷重を負荷されるにつれて試験
片のひずみが増大し，エネルギ損失は徐々に大きくなると考えられる．しかし本研究では，疲労初期
の定常状態に到達した時の実験結果について評価を行ったため，本研究の範囲内においては線形粘弾
性を仮定した解析結果は，実験結果とよい一致を示したものと考えられる．なお，周波数 100Hz，応
力レベルσb/σmax=0.40 において熱伝達率を 65 W/m2K を用いて計算しているが，CFRP の熱伝達率は
CFRP 温度が上昇すると小さくなることが知られており，実際の熱伝導率の値を用いると予想される理
論値はさらに大きくなると考えられる． 
さらに，試験片厚さ方向における試験片内部の温度変化について予測を行った結果を図 2.10 に示す．
図 2.10 は負荷応力レベルσmax/σb=0.3，における試験条件下の試験片内部温度変化を予測した結果であ
る．図 2.10 に示した結果から，試験周波数が高くなればなるほど，試験片表面と内部の温度差はは大
きくなるものの，試験周波数 100Hzにおいてその温度差はおよそ 0.4Kであり，試験片表面温度と内部
の温度はほぼ等しいことが明らかとなった． 
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Table 2.2. Measurements and material properties 
Frequency f [Hz] 5，100 
Loss modulus (at room temperature) E” [N/m
2
] 28.6×107 
Loss modulus (around glass transition temperature) E” [N/m
2
] 16.2×108 
Thermal conductivity λ [W/mK] 0.637 
Heat transfer coefficient α [W/m2K] 65* 
Specimen thickness h [m] 5.0×10−4 
* Assumed value 
 
 
Table 2.3. Experimental results and prediction of temperature change  
by specimen surface and air under fatigue tests 
Frequency 
f  [Hz] 
Applied stress level 
σmax/σb 
Experimental results 
∆T  [K] 
Analytical value  
∆T  [K] 
100 0.4 83 94.7 
100 0.3 14 17 
100 0.2 3 7.4 
5 0.7 8.6 4.5 
5 0.6 4.7 3.3 
5 0.5 2.6 2.3 
5 0.4 1.4 1.4 
5 0.3 0.8 0.8 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. 2.10. Temperature change prediction of the specimen inside.  
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2.6 本章のまとめ 
 
 本章において，疲労試験中の試験片の温度上昇について実験的及び解析的に評価を行った．実験で
は，試験周波数が高ければ高いほど，負荷応力が高ければ高いほど，試験片の温度上昇率が大きいこ
とが明らかとなった．特に，試験周波数 100Hz，負荷応力レベルσmax/σb=0.4 の試験条件下では約 80度
も試験片表面温度が上昇した．さらに，試験片の温度変化について定量的に評価を行うために，内部
発熱を伴う一次元定常熱伝導方程式を用いて，疲労試験中の温度変化について予測を行った．その結
果，疲労初期の定常状態においては，線形粘弾性を仮定した解析結果と実験結果は良い一致を示した．
さらに，試験片表面温度と内部の温度変化について計算を行ったところ，負荷応力レベルσmax/σb=0.3
の試験条件下では，その差は約 0.4Kであり，環境の温度変化に対して無視できるほど小さい値である
ことが分かった．これらの結果から，次章に述べる試験周波数 100Hz における疲労試験では，周波数
の違いによる温度上昇の影響は小さいと考えられる．そこで本研究では，試験周波数 100Hz で疲労試
験を行う場合，負荷応力レベルをσmax/σb≤0.3 と選定した． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
                    第2章 CFRP積層板における疲労試験中の温度上昇予測 
 34
参考文献 
 
(1) A. Rotem, Accelerated fatigue testing method, International Journal of Fatigue, 3 (1981), 211-215. 
(2) R. Apinis, Acceleration of fatigue tests of polymer composite materials by using high-frequency loadings, 
Mechanics of Composite Materials, 40 (2004), 107-118. 
(3) C. T. Sun and W. S. Chan, Frequency effect on the fatigue life of a laminated composite, ASTM STP 674, 
1979, 418-430. 
(4) G. C. Tsai, J. F. Doyle and C. T. Sun, Frequency effects on the fatigue life and damage of graphite/epoxy 
composites, Journal of Composite Materials, 21 (1985), 2-13. 
(5) F. Ellyin and D. Kujawski, Tensile and fatigue behaviour of glassfiber/epoxy laminates, Construction and 
Building Materials, 9 (1995), 425-430. 
(6) D. F. Adams, R. S. Zimmerman and E. M. Odom, Frequency and load ratio effects on critical strain energy 
release rate Gc threshold of graphite/epoxy composite, ASTM STP 937, 1987, 242-259. 
(7) V. Barron, M. Buggy, N. H. Mckenna, Frequency effects on the fatigue behavior on carbon fibre reinforced 
polymer laminates, Journal of Materials Science, 36 (2001), 1755-1761. 
(8) A. Rotem, Load frequency effect on the fatigue strength of isotropic laminates, Composites Science and 
Technology, 46 (1993), 129-138. 
(9) 川田宏之，細井厚志，山崎慎一郎，擬似等方性アルミナ FRP 積層板の疲労特性（疲労損傷に及ぼ
す周波数及び積層構成の影響），日本複合材料学会 2003 年度研究発表講演会 予稿集，2003，9-10. 
(10) 足立廣正，長谷川照夫，一方向強化 CFRP 積層板における振動減衰能の周波数，温度特性の評価，
日本複合材料学会誌, 24 (1998), 230-237. 
 
  
 
 
 
 
第 3 章 
 
 
高サイクル疲労における 
トランスバースクラック進展挙動 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
                               第 3章 高サイクル疲労におけるトランスバースクラック進展挙動 
 36
3.1 はじめに 
 
CFRP 積層板の引張疲労における損傷形態は主に，マトリックスクラック，層間剥離，繊維破断の 3
つが相互に作用しながら進展し破壊に至ることが知られている．マトリックスクラックは繊維と母材
である樹脂の界面破壊から生じる現象であり，CFRP 積層板の疲労損傷形態の中で概ね一番初めに生じ
る損傷である．マトリックスクラックは微小な欠陥であり，積層板全体としての強度や剛性といった
機械的特性に直接大きな影響を及ぼさないが，トランスバースクラック先端の応力集中が繰返し負荷
を受けることにより層間剥離を誘発させる．層間剥離は，積層板の強度低下や剛性低下を引起こすた
め，層間剥離の発生を防ぐにはマトリックスクラックの発生や進展を抑制させる必要がある．そのた
め，疲労におけるマトリックスクラック成長挙動を調査することは重要である．このような観点から，
CFRP 積層板や GFRP 積層板のマトリックスクラック成長についての研究は多く行われてきた．疲労に
おけるマトリックス成長挙動を調査した研究を大別すると 2 つに分けられる．1 つは，90°層に生じる
トランスバースクラックの増加挙動．もう 1 つは，トランスバースクラックの試験片内部への進展挙
動である． 
トランスバースクラックの増加挙動について，Reifsnider ら(1,2) によってはじめに研究された．彼ら
は，CFRP 積層板を用いて引張静的試験及び引張疲労試験を行い，90°層に生じるトランスバースクラ
ックは繰返し荷重が負荷されるとともに増加するが，ある一定の密度で飽和することを実験的に示し
た．またトランスバースクラックが飽和する現象を “Characteristic Damage State” (CDS)と名づけた．彼
らは，また，shear-lag 解析を用いて，トランスバースクラックの増加とともに 90°層の応力分担が減少
し，新たなトランスバースクラックが生じにくくなることを示した．また，Nairn ら(3-6)は Hashin(7)によ
ってなされた変分原理を用いた応力解析を応用し，熱残留応力を考慮にいれ，[0m/90n]s，[90m/0n]s クロ
スプライ積層板におけるトランスバースクラック増加に伴うエネルギ解放率を求めた．そして，Liu and 
Nairn
(8)はこの解析を疲労に応用した．数種の[0m/90n]sクロスプライ積層板を用いて，荷重制御における
引張疲労試験を行い，90°層に生じるトランスバースクラックは，トランスバースクラック密度の増加
率とエネルギ解放率の間に，べき乗型のパリス則が成り立つことを示した．また，同種の繊維/樹脂系
であれば，異なる積層構成であっても同じパリス則のパラメータで評価できることを示した．さらに，
トランスバースクラック形成における下限界の存在も示唆している，Takeda and Ogihara ら(9-11)は，擬
似等方性の積層板におけるマトリックスクラック増加に伴うエネルギ解放率を算出し，それらが修正
Paris 則で評価できることを示した． 
一方，マトリックスクラックの進展挙動は，Boniface and Ogin(12)によって初期の研究がなされた．彼
らは GFRP の[0/90/0]sクロスプライ積層板を用いて引張疲労試験を行った．彼らは，トランスバースク
ラック進展速度はトランスバースクラック長さに依存せず，トランスバースクラック密度に依存する
ことを示した．また，パリス則を用いてトランスバースクラック進展速度を評価できることを示した．
J. Tong ら(13-17)は擬似等方性[0/90/-45/+45]sの GFRP 積層板を用いて，引張疲労負荷下における 90°層に
生じるトランスバースクラック及び+45°層に生じるマトリックスクラック進展挙動について評価を行
った．彼らは+45°層に生じるマトリックスクラックは，90°層に生じるトランスバースクラック同様に
その進展速度は，マトリックスクラック長さに依存しないことを示した．また，有限要素法を用いて
それぞれのマトリックスクラック進展に伴うエネルギ解放率を算出し，マトリックスクラック進展速
度とエネルギ解放率の間にべき乗型の Paris 則が成り立つことを示した．さらにその結果において，異
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なる層のマトリックスクラックにおいても，同一の Paris 則パラメータで評価できることを示した．
Yokozeki ら(18)は，90°層の厚さの異なる擬似等方性 CFRP 積層板，クロスプライ積層板を用い，引張疲
労試験を行い，90°層のトランスバースクラック進展挙動について評価を行った．その結果，トランス
バースクラック進展速度と，エネルギ解放率の関係にべき乗型の Paris 則が成り立つことを示し，異な
る厚さを持つ異なる積層構成においても，90°層のトランスバースクラック進展挙動は同一の Paris 則
パラメータで表現できることを示した． 
従来行われてきたマトリックスクラックの増加や進展挙動は，実験的困難さから繰返し振幅数 106 
~10
7
 cycle 程度までの疲労損傷挙動を調査したものが殆どを占めており，CFRP 積層板の疲労限やトラ
ンスバースクラック成長における明確な下限界も知られていない現状にある．今後，金属に替わる構
造材料として CFRP を適用するには，108~109 cycle レベルの疲労損傷挙動を調査し，マトリックスクラ
ック成長の下限界特性を調査する必要がある．そこで本章では，CFRP 積層板の概ね最初の損傷である
トランスバースクラックの進展挙動に着目し超高サイクル疲労挙動について実験的及び破壊力学的に
評価を行う．なお，トランスバースクラック増加挙動に関しては次章にて取り扱う． 
 
3.2 試験方法 
 
3.2.1 試験片 
 材料には，繊維体積含有率約 57%の T700S/2500（東レ製）の炭素繊維強化プラスチックを用いた．
積層構成は[45/0/−45/90]sに配向した擬似等方性の CFRP 積層板である．なお，試験片の母材は 130℃硬
化型のエポキシ樹脂であり，オートクレーブ成形にて作製されている．試験片寸法を長さ 210mm，幅
30.0mm，厚さ 1.0mm とし，ゲージ長さを 100mm 残し，長さ 55mm のテーパ付き GFRP タブを貼り付
けた．タブの接着には，シートタイプ接着剤 FM123(120℃硬化，1.5 時間)を用いて接着した．試験片
寸法を図 3.1 に示す．疲労試験に用いた試験片形状は，ASTM D 3039 及び ASTM D 3479，JIS K 7073，
JIS K 7083 に基づいている．タブ長さは試験周波数 100Hz で疲労試験を行う際，タブずれ等が生じな
いように経験的に決定している．試験片の材料特性を表 3.1 に示す． 
 
 
Table 3.1. Mechanical properties of T700S/2500 unidirectional composite 
Longitudinal Young’s modulus [GPa] 131 
Transverse Young’s modulus  [GPa] 9.3 
In-plane shear modulus [GPa] 7.1 
In-plane Poisson’s ratio  0.37 
Out-of-plane Poisson’s ratio  0.49 
Longitudinal thermal expansion coefficient [×10−6/K] 0.30 
Transverse thermal expansion coefficient [×10−6/K] 36.5 
Manufacturing temperature [K] 393 
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3.2.2 静的引張試験 
疲労試験を行う前に，本試験に使用する擬似等方性炭素繊維強化プラスチックの基本的な機械的特
性値を調査するために静的引張試験を行う．試験方法は JIS K 7073 に基づいている． 
 静的引張試験には島津製作所(株)製オートグラフ AG25-TB を用いる．供試体の中央(幅，および長手
方向の中心)に 2 軸ひずみゲージ(共和電業(株) KFG-2-120-D-16-11)を貼り付け，データロガー(共和電業
(株) Data logger UCAM-20PC)を通してパソコン上に出力し，ひずみを測定した．破断点については試験
片が分離した点とした．試験速度は JIS K 7073 に基づき，0.5mm/min としている．Fig. 3.2 に引張試験
機を示す． 
 
3.2.3 引張疲労試験 
疲労試験条件は負荷形態を正弦波，応力比 R=0.1 とした．また，試験周波数は 5Hz，100Hz のそれぞ
れにおいて疲労試験を行った．試験周波数 100Hz で疲労試験を行う場合は，第 3 章で示したように，
負荷レベルが高いと顕著な試験片の温度上昇が観察される．そこで，試験周波数 100Hz における疲労
試験は，温度上昇の影響を考慮に入れ負荷応力レベルσmax/σb=0.20∼0.30 に設定した．一方，試験周波数
5Hz における疲労試験について，疲労損傷進展挙動を観察する場合は負荷応力レベルσmax/σb=0.20∼0.60
に設定し，試験片の疲労寿命の調査を行う場合は，負荷応力レベルσmax/σb=0.65∼0.85 に設定した．試験
条件の詳細を表 3.2 に示す．本研究に用いた試験装置写真を図 3.3～3.5 に示す． 
 
 
Table 3.2. Test conditions 
Frequency f [Hz] 5 100 
Applied stress level for 
S-N diagram 
(σmax/σb) 0.65-0.85 − 
Applied stress level for 
damage observation 
(σmax/σb) 0.20-0.60 0.20-0.40 
Stress ratio R (σmin/σmax) 0.1 
 
 
210 
100 
30.0 
35 
55 
1.0 
GFRP Tab 
Fig. 3.1. Specimen geometry for fatigue tests. 
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Fig.3.3. High frequency hydraulic fatigue test machine  (HFT-30) 
(Manufacturing company : Saginomiya Seisakusyo.Inc 
Maximum loading : 30[kN] 
 Frequency range : 0.01~1000[Hz]) 
Fig.3.2. Autograph 25TB 
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Fig. 3.4. Hydraulic fatigue test machine  (Servopulser EHF-UB50-10L) 
(Manufacturing company : Shimazu Corporation 
Maximum loading : 5000[kgf] ) 
Fig.3.5. Hydraulic fatigue test machine  (Servopulser EHF-EB5-10L) 
(Manufacturing company : Shimazu Corporation 
Maximum loading : 5000[kgf] ) 
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3.2.4 損傷観察及び損傷挙動の定義 
本研究では試験片端部に生じる損傷を観察するために光学顕微鏡を，試験片内部に進展する損傷を
観察するために，軟 X 線探傷装置および，3D 超音波検査装置を用いて損傷進展観察を行った．代表的
な損傷観察写真を図 3.6 に示す． 
 試験片端部を観察するためには，#600，#1000 のエメリーペーパーを用いて研磨した後に，バフ研磨
機を用いて仕上げを行っている．なお，潤滑油にはルーブリカント，研磨剤には 6µmのダイヤモンド
パウダーを用いている．軟 X 線を用いて内部損傷観察を行うために，試験片端部から造影剤(ヨウ化亜
鉛を希釈したもの)を浸透させ撮影を行った．撮影条件は，出力管電圧を 40kVp，出力管電流を 1mA に
設定し 15 秒間軟 X 線を供試体に照射させた．図 3.6(b)に示した黒い陰が損傷箇所を示している．3D
超音波検査装置を用いて観察を行う場合は，試験片を水中に沈め，周波数 5MHz のプローブを用いて，
損傷を探知した．ただし，周波数 5MHz のプローブでは，トランスバースクラックの損傷は観察され
ず，層間剥離のみの観察が可能であった． 
 観察された損傷を定量的に評価するために，試験片端部で観察されるトランスバースクラック増加，
試験片内部に進展するトランスバースクラック進展，層間剥離面積について次のように定義した．図
3.7 は CFRP 積層板（[45/0/-45/90]s積層）における代表的な損傷モデル図を示している．トランスバー
スクラック密度については，標点間距離（L=40mm）あたりのトランスバースクラックの本数と定義し，
トランスバースクラック長さは，標点間距離中のトランスバースクラックの平均長さ，層間剥離面積
率は標点間距離中の層間剥離の占める面積の割合と定義した． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Observation of edge damage with (a) microscope  
Observation of internal damage with (b) soft X-ray 
photography and (c) 3D ultrasonic inspection system  
Delamination Surface 
Delamination 
Transverse crack 
5 mm 
(a) Damage of specimen edge 
Transverse crack 
Delamination 
150 µm 
90° 
−45° 
45° 
0° 
(b) Internal damage of specimen (c) 3D damage behavior 
Fig. 3.6. Internal damage behavior of CFRP laminates observed with (a) microscope, 
(b) soft X-ray photography and (c) 3D ultrasonic inspection system. 
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【トランスバースクラック密度】 
L
N
DTC =                                       (3.1) 
 
DTC：トランスバースクラック密度 [1/mm] 
N：トランスバースクラック本数 
L：評点間距離 [mm] 
 
【トランスバースクラック長さ】 
N
a
a
N
i
i
TC
∑
=                                    (3.2) 
 
TCa ：平均トランスバースクラック長さ [mm] 
ia ：積層板中のトランスバースクラックの長さ [mm] 
 
【層間剥離面積率】 
LW
A
D DDL =                                     (3.3) 
 
  AD：層間剥離面積 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. 3.7. Typical damage of quasi-isotropic CFRP laminates ([45/0/−45/90]S). 
L 
Transverse crack 
Edge delamination 
ai 
W 
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3.3 試験結果 
 
3.3.1 静的引張試験結果 
図 3.8，表 3.3 に本研究で用いた試験片 (T700S/2500，[45/0/−45/90]S)の静的引張試験結果を示す．ま
た，図 3.9 に内部損傷観察写真，図 3.10 にトランスバースクラック密度と負荷応力レベルの関係を示
す．本試験片における内部損傷の発達は，まず，試験片端部に微小のトランスバースクラックが発生
して増加する．トランスバースクラックが増加すると共に，トランスバースクラック先端の応力集中
により，隣接する−45°層にマトリックスクラックや 90°/−45°層層間に層間剥離が生じる．微小なトラン
スバースクラックは端部で増加するとともに，試験片内部に進展する．90°/−45°層の層間剥離も同様に，
まず試験片端部で長手方向に広がった後，負荷ひずみの増加と共に，試験片内部に進展する．最終的
には，0°層の繊維が破断することによって試験片全体の破断に至る．また，図 3.10 に示したトランス
バースクラック密度について観察を行った結果から，トランスバースクラックは破断応力のおよそ 40
～50%で初めて発生し，負荷ひずみの増加と共に増加していることが分かる． 
次に，図 3.9 及び図 3.10 に示した結果から図 3.8 の応力ひずみ線図について考察する．図 3.8 に示し
た応力ひずみ線図において，負荷レベルおよそ 90％までは線形性を維持する．つまり，0 度層の繊維
が破断することによって，knee 点が観察されたものと考えられる．図 3.9 に示すように，負荷応力レ
ベル 60％までには，トランスバースクラックや層間剥離も発生しているが，これらの損傷が発生して
も明確な knee 点は観察されなかった．同一の[45/0/−45/90]S 積層構成のガラス繊維強化プラスチック
（GFRP）やアルミナ繊維強化プラスチック（AlFRP）を用いた場合は，トランスバースクラックの発
生により明確な knee 点を示すことが分かっている．このような違いが現れる原因は，各層の弾性率の
違いによる荷重分担率の違いであると考えられる．つまり，CFRP 積層板の場合は 90°層の荷重分担率
が小さいため，トランスバースクラックが生じても，明確な knee点を示さなかったものと考えられる．
ただし，90°層の割合が多い積層構成においては，90°層にも十分な荷重分担がなされるため，CFRP に
おいても knee 点を示す場合がある． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.8. Stress-strain curve under static tension loading. 
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(a) σ/σb=0.331 
(b) σ/σb=0.569 
(c) σ/σb=0.710 
(d) σ/σb=0.853 
Fig.3.9. Propagation behavior of transverse crack and delamination 
observed with soft X-ray photography in static tests. 
5 mm 
Loading direction Free edge 
Free edge 
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Table 3.3. Mechanical properties of the specimens. 
Failure strength σb MPa 826 
Young’s modulus E GPa 45.3 
 
 
 
3.3.2 引張疲労試験結果 
図 3.11 に本試験片の S-N 曲線を示す．図 3.11 は試験片の破断，トランスバースクラック，層間剥離
が初めて観察された繰返し負荷数を示している．また，S-N 曲線の近似曲線を式(3.4)に示す．この式を
用いて，各応力レベルにおける予想疲労寿命を算出し，後に示す疲労損傷進展挙動を定量的に評価す
る際の疲労寿命比を算出した． 
 
63.967ln605.34max +−= fNσ                           (3.4) 
 
図 3.11 に示されるように，擬似等方性の積層構成では，繰返し振幅数 106 cycle の破壊強度は静的強
度の約 40%の低下を示した．一般に，一方向材や 90°層の薄いクロスプライ CFRP 積層板では，ほとん
ど疲労強度低下を示さないが，本研究で用いた擬似等方性の積層板では明確な疲労強度低下を示した．
この原因は，積層構成の違いによる疲労損傷形態の差異であると考えられる．一方向材などと異なり，
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Fig. 3.10. Transverse crack density as a function of normalized applied stress under 
the static tensile loading. 
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擬似等方[45/0/−45/90]s積層板は 90°層，±45°層内にトリックスクラックや 90°/-45°層間に層間剥離が，
繰返し負荷を付与されるとともに発生，進展する．これらの損傷進展によって積層板の剛性低下が引
起こされる．荷重制御下における疲労試験においては，損傷が進展するとともに，徐々に 0°層のひず
みが増大し，0°層が破断ひずみに達することによって，最終的に積層板の破断に至ると考えられる． 
図 3.12，図 3.13 に疲労における損傷観察結果を示す．図 3.12 は軟 X 線探傷装置を用いて，負荷応力
レベルσmax/σb=0.4，試験周波数 5Hz のときの疲労損傷進展挙動を示している．また，図 3.13 は 3D 超
音波検査装置を用いた観察結果を示している．損傷観察を行った結果，疲労において擬似等方性 CFRP
積層板[45/0/−45/90]sは以下のような破壊過程を示した． 
 まず，90°層に微小のトランスバースクラックが発生し，試験片端部で飽和に至る．その後発生した
トランスバースクラックは，試験片内部に進展していく．層間剥離は，90°層のトランスバースクラッ
クが端部で飽和すると同時に，90°層のトランスバースクラック先端から 90°/45°層間に層間剥離剥離が
生じた．発生した層間剥離は長手方向に広がった後，幅方向に進展した．また，90°層に隣接した−45°
層のマトリックスクラックも 90°層のトランスバースクラック先端から発生し，内部に進展した．45°/0°
層間には顕著な，層間剥離は観察されなかったが，負荷応力レベルが低く，かつ繰返し振幅数 107回を
超える高サイクル領域になるほど 45°/0°層間の剥離進展が観察された．繰返し負荷数が増すと共に，最
外層の 45°層のマトリックスクラックも発生し，最終的には 0°層の繊維が破断することにより，試験片
全体の破壊に至った．図 3.13 は 3D 超音波検査装置を用いて観察を行った結果であるが，層間剥離は
試験片内部からではなく，試験片端部から発生して進展していくことが観察された． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. 3.11. S-N diagram of quasi-isotropic CFRP laminates, [45/0/−45/90]s 
1 10 102 103 104 105 106 107 108 109
0
200
400
600
800
Number of cycles    N
M
a
x
im
u
m
 a
p
p
li
e
d
 s
tr
e
ss
  
  σ
m
ax
 Failure                         
 Transverse crack onset  
                                     
 Delamination onset       
                                    
[f=5 Hz]
[f=5 Hz]
[f=100 Hz]
[f=5 Hz]
[f=100 Hz]
                               第 3章 高サイクル疲労におけるトランスバースクラック進展挙動 
 47
 
 
 
 
 
 
 
 
N＝0 
 
 
 
 
 
 
N=6.0×102 
 
 
 
 
 
 
N=1.5×103 
 
 
 
 
 
 
N=3.0×103 
 
 
 
 
 
 
N=1.0×104 
 
 
5 mm 
Loading direction 
Free edge 
Free edge 
Transverse crack initiation 
Delamination initiation 
                               第 3章 高サイクル疲労におけるトランスバースクラック進展挙動 
 48
 
 
 
 
 
 
 
 
N=2.0×104 
 
 
 
 
 
 
N=5.0×104 
 
 
 
 
 
 
N=1.0×105 
 
 
 
 
 
 
N=5.0×105 
 
 
 
 
 
 
N=1.5×106 
 
 
Fig. 3.12. Typical damage propagation observed with soft X-ray photography. (σmax/σb=0.4, f=5Hz) 
Damage propagation 
from tabs. 
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(a) 3-dimensional figure of the undamaged specimen. 
(b) 3-dimensional figure of the damaged specimen. (σmax/σb=0.6, f=5Hz, N=13000) 
Fig.3.13. 3-dimensional figure of the undamaged and damaged specimen 
observed with 3D ultrasonic inspection system. 
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図 3.14-図 3.18 は各負荷応力レベルにおける，試験片端部に生じるトランスバースクラック増加挙動
と，試験片内部に進展するトランスバースクラック進展挙動についての実験結果を示している．各図
において，図(a)はトランスバースクラック密度及び，正規化されたトランスバースクラック長さにつ
いて対数を用いた繰返しによって評価した結果を示しており，図(b)は疲労初期の損傷挙動について，
正規の繰返し数で評価をした結果を示している． 
Reifsnider ら(1,2)，Nairn ら(8)をはじめとし，過去に行われた研究においても，トランスバースクラッ
クは繰返し負荷数が増すとともに増加し，飽和することが示されている．トランスバースクラックが
飽和に至る理由として，Reifsnider ら(1,2)や Nairn ら(3,8)は，繰返し荷重が負荷されトランスバースクラッ
クが増加することによって，90°層に新たにトランスバースクラックを発生させるだけの荷重分担がさ
れなくなるためであると説明している．本研究の実験結果においてもトランスバースクラックが飽和
にいたる現象が観察された．図 3.14-図 3.18 の図(b)をそれぞれ観察すると，一旦トランスバースクラッ
クが発生すると，試験片端部で急速に微小のトランスバースクラックが形成され，負荷応力レベル
σmax/σb=0.4-0.6 の試験条件下では，トランスバースクラック密度がおよそ 1.5mm-1で飽和し，負荷応力
レベルσmax/σb=0.3 の試験条件下では，トランスバースクラック密度がおよそ 1.0mm-1で飽和することが
観察された．本研究で用いた積層板では，図 3.12 に示した観察写真から，微小なトランスバースクラ
ックが試験片端部で飽和すると共に，90°/−45°層層間に層間剥離が発生していることが観察された．そ
のため，試験片端部で 90°層が荷重分担しなくなり，トランスバースクラックが増加しなくなったもの
と考えられる．一方，図 3.14(a)に示した結果から，負荷応力レベルσmax/σb=0.6 の試験条件下では，繰
返し荷重が負荷されるととともに，トランスバースクラック密度は徐々に増加し続けることが観察さ
れた．図 3.15(a)に示した負荷応力レベルσmax/σb=0.5 の試験条件下においても，疲労初期に飽和したト
ランスバースクラックは 105~106cycle 付近で若干の増加を示した．この原因は，90°層以外の[45°/0/−45°]
層の損傷や，90/−45°層に生じる層間剥離が繰返し荷重を負荷されることにより進展し，積層板の剛性
が低下することに起因していると考えられる．つまり，繰返し荷重が負荷されるととも損傷が進展し，
積層板のひずみが徐々に増加されるため，新たなトランスバースクラックが形成されるもとの考えら
れる． 
トランスバースクラックの進展に着目すると，各試験条件下で，疲労初期では，ほぼ線形に進展す
る挙動が観察された．また，図 3.17-図 3.18 の試験結果から，試験周波数の違いによる損傷進展の大き
な差異は観察されなかった． 
図 3.19 及び図 3.20 に示した結果は，図 3.14-図 3.18 の試験結果について，図 3.11 に示した S-N 曲線
から予想される疲労寿命を用いて正規化して，トランスバースクラック密度，トランスバースクラッ
ク長さをそれぞれ評価した結果である．図 3.20 に示した，トランスバースクラック進展挙動について
評価を行った結果について，負荷応力レベルσmax/σb=0.3~0.6 ではほぼ同様の進展挙動を示したが，負荷
応力レベルσmax/σb=0.2 においては繰返し振幅数 108cycle までに，トランスバースクラック進展は観察
されなかった． 
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(a) Evaluation with semilogarithm. 
(b) Evaluation in early fatigue loading. 
Fig. 3.14. Transverse crack density and average transverse crack length as a function of number of 
cycles under the test conditions of applied stress level of σmax/σb=0.6 and frequency of f=5Hz. 
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(a) Evaluation with semilogarithm. 
(b) Evaluation in early fatigue loading. 
Fig. 3.15. Transverse crack density and average transverse crack length as a function of number of 
cycles under the test conditions of applied stress level of σmax/σb=0.5 and frequency of f=5Hz. 
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(a) Evaluation with semilogarithm. 
(b) Evaluation in early fatigue loading. 
Fig. 3.16. Transverse crack density and average transverse crack length as a function of number of 
cycles under the test conditions of applied stress level of σmax/σb=0.4 and frequency of f=5Hz. 
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(a) Evaluation with semilogarithm. 
(b) Evaluation in early fatigue loading. 
Fig. 3.17. Transverse crack density and average transverse crack length as a function of number of 
cycles under the test conditions of applied stress level of σmax/σb=0.3 and frequency of f=5 and 100Hz. 
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(a) Evaluation with semilogarithm. 
(b) Evaluation in early fatigue loading. 
Fig. 3.18. Transverse crack density and average transverse crack length as a function of number of 
cycles under the test conditions of applied stress level of σmax/σb=0.6 and frequency of f=5 and 100Hz. 
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Fig. 3.19. Transverse crack density as a function of number of cycles normalized by 
fatigue life predicted with S-N curve. 
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Fig. 3.20. Average transverse crack length normalized with specimen width as a 
function of number of cycles normalized by fatigue life predicted with S-N curve. 
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3.4 トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率の算出 
 
図 3.21 に示すような，トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率を算出する．本解析は
Nairn
(5,19)，Yokozeki ら(18)によってなされた手法をもとに行われた．トランスバースクラック進展に伴
うエネルギ解放率は，次式で表される． 
 
A
U
A
U
AG extm ∂
∂
−
∂
∂
=)(                                 (3.5) 
 
ここで，
extU は外力仕事，U は全ひずみエネルギである．式(3.5)は，次式のように表すことができる． 
図 3.21 に示した，代表要素における軸方向の変位は代表要素長さを 2s とすると， 
 






+= T
E
su A
A
*
*
02 α
σ
                                     (3.6) 
 
ここで， *
AE ， *Aα はそれぞれ，軸方向の有効剛性(effective modulus(5,19))，有効線膨張係数を表しており，
T は応力フリー温度と試験温度の差をあらわしている．トランスバースクラックを進展させるのに必要
な外力仕事は， 
 
BWuU ext 02σ=                                      (3.7) 
 
と表される．一方，全ひずみエネルギは機械的ひずみエネルギと熱によるひずみエネルギの和で表さ
れる．よって， 
 

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4
σ
                              (3.8) 
 
ここで，
resU は単位体積あたりの残留ひずみエネルギである．式(3.5)に式(3.6)，(3.7)，(3.8)を代入する
と， 
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有効線膨張係数 *
Aα は複合則を用いて導出できる． 
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ここで，各層の平均応力を次式のように表す． 
 
dV
V iV
mi
xx
i
mi
xx ∫= )()(
1
σσ                             (3.11) 
 
式(3.9)，(3.10)上付き i は 90 層または S 層を表しており，m は機械的負荷であることを意味している．
また，
iv ， )(ixxα はそれぞれ，各層の体積比，線膨張係数を表している．ここで，力のつりあいより， 
 
0
)()90(90)( σσσσ =+=∑ mSxxSmxxmixxi
h
t
h
t
v                       (3.12) 
 
Fig. 3.21. Schematic illustration of representative element of the laminate for transverse crack propagation. 
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式(3.12)を用いて，式(3.10)は次のように表される． 
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xxA                          (3.13) 
 
ここで， 
 
)()90( S
xxxx ααα∆ −= ，
90t
tS=λ                            (3.14) 
 
である．また，S 層荷重軸方向のひずみと積層板全体の荷重軸方向のひずみが等しいという条件から， 
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)( σσ
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と表される．式(3.15)を用いて，式(3.13)は次式のように変形できる． 
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ここで， 
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0E ， 0α は，それぞれ未損傷状態における軸方向の積層板の剛性，線膨張係数について複合則を用いて
算出したものである．式(3.17)を式(3.9)に代入すると，トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解
放率は，次式のように表される． 
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次に，
resU について算出する．単位体積あたりの熱による残留ひずみエネルギは次式のように表され
る． 
 
TvTvTvU Sxx
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r
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i
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90
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ここで，上付き r は熱残留応力であることを表しており，力のつりあいから， 
 
0)( =∑ rixxiv σ ， TE ixxxxrixxrixx )( )(*)()( αασ −=                     (3.20) 
 
と表される．定式を用いて計算すると， 
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式(3.21)を式(3.18)に代入すると， 
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と表される．ここで，き裂面積 A は次式のように表される 
 
9022 taA TC ×=                                   (3.23) 
 
式(3.22)に式(3.23)を代入すると， 
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ここで，ρ=1/2s である．内部にトランスバースクラックが進展している積層板の剛性について複合則
を用いて表すと次式が得られる． 
 
( ) 00* E
W
a
EEE TCeffTCA +−=                          (3.25) 
 
ここで， eff
TCE はトランスバースクラックが積層板に貫通している時の軸方向の剛性を表している．式
(3.25)の逆数をき裂長さに関して微分すると， 
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式(3.26)を式(3.24)に代入すると，トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率は，次式のように
なる． 
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式(3.27)に示されるように，トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率は，トランスバースク
ラック長さに依存せず，トランスバースクラック進展に伴う剛性の変化によって表されていることが
分かる．トランスバースクラック増加に伴う剛性， eff
TCE ，についての導出は補章 A 及び B に示す．補
章 A 及び B において，トランスバースクラック増加に伴う積層板の剛性低下を導出する過程で，最小
コンプリメンタリエネルギの原理を用いているため，積層板の有効剛性 *
AE の下限値が導出されている．
そのため本解析で得られる結果は，トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率の上限値を導
出していることに注意しなければならない．一方，最小ポテンシャルエネルギ原理に従えば積層板の
有効剛性の上限値が導出される．最小ポテンシャルエネルギ原理を仮定して導いたトランスバースク
ラック進展に伴うエネルギ解放率は，許容される解の下限値を示す． 
 
3.5 トランスバースクラック進展における定量的評価 
 
 トランスバースクラック進展挙動についてトランスバースクラック進展速度とエネルギー解放率の
間に，べき乗型の Paris 則が成り立つことが知られている(17,18)．本研究においても，式(3.28)，(3.29)に
示す修正 Paris 則を用いて，トランスバースクラック進展挙動について評価を行った．図 3.22 にその結
果を示す．ただし，負荷応力レベルσmax/σb=0.2 における試験結果は，トランスバースクラック進展が
観察されなかったため，評価の対象にしていない． 
 
γ∆ )( GA
dN
ad TC =                                   (3.28) 
minmax σσσσ
∆ == −= GGG                             (3.29) 
 
 図 3.22 から，Paris 則から外れている領域が確認できる．これはトランスバースクラック進展におけ
る下限界の存在を示唆しているものと考えられる．さらに， 図 3.19 及び図 3.20 に示したように，負
荷応力レベルσmax/σb=0.2 における試験結果は，試験片端部には微小なトランスバースクラックが生じ
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るものの，繰返し数負荷を 108 cycle 付与した結果において，試験片内部への進展は観察されなかった．
この結果はトランスバースクラック進展の下限界が存在する裏づけとなっている．また，本研究の試
験範囲内において周波数の違いによるトランスバースクラック進展挙動の差異は観察されなかった．  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
3.6 本章のまとめ 
 
 本章では，擬似等方性[45/0/−45/90]s 積層板を用いて高サイクル疲労試験を行い，トランスバースク
ラック進展挙動について調査を行った．その結果，以下の 4 点が明らかとなった． 
(1) 実験結果から，低負荷応力レベル，高サイクルにおける試験下においてトランスバースクラックの
飽和する値が小さくなることが示された．この原因としては層間剥離の発生との相互作用が原因と
して考えられる．トランスバースクラックが十分に飽和する前に層間剥離が生じてしまい，隣接層
からの荷重伝達が十分になされなくなり，トランスバースクラック増加が停止したと考えられる． 
(2) 負荷応力レベルσmax/σb=0.2 の試験条件下で繰返し負荷を 108 cycle 付与した疲労試験結果では，試
験片端部に微小なトランスバースクラックが生じたものの，試験片内部に進展するトランスバース
クラックは観察されなかった． 
(3) トランスバースクラック進展挙動について定量的に評価するために，修正 Paris 則を用いて評価を
行った．その結果，負荷応力レベルσmax/σb=0.3 の試験条件下において，トランスバースクラック進
展の遅れが観察された．また，負荷応力レベルσmax/σb=0.2 の試験条件下で繰返し振幅数 108 cycle
までに，トランスバースクラック進展が観察されなかったという実験結果から，トランスバースク
ラック進展に伴う下限界領域が存在すると考えられる． 
(4) 実験結果から本試験範囲内において，周波数がトランスバースクラック進展挙動に与える影響は小
さいことがわかった． 
 
 
Fig. 3.22. Average transverse crack growth rate as a function of energy release rate range. 
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4.1 はじめに 
 
 トランスバースクラック成長挙動は積層構成によって大きく異なることが示されている．Boniface
ら(1)は，90°層の厚みの異なるクロスプライ積層板の静的引張試験を行い，90°層が厚いとトランスバー
スクラックは発生と同時に試験片幅方向へ貫通するが，90°層が薄いと幅方向に貫通しないトランスバ
ースクラックが多数存在することを示した．また，Hosoiら(2)は，積層構成[45/0/−45/90]sの擬似等方性
積層板を用いて引張疲労試験を行い，トランスバースクラック成長挙動は，その材料特性にもよるが，
図 4.1に示すように試験片端部で一旦短いトランスバースクラックが発生した後に，徐々に内部へ進展
する挙動を示した．また，横関ら(3)は，積層構成[45/0/−45/90]s，[45/−45/902]s の平板試験片と円筒試験
片を用いて静的引張試験を行い，自由端の有無におけるトランスバースクラック成長挙動の違いを調
査した．その結果，自由端の無い円筒試験片はトランスバースクラックが累積しにくいことを示して
いる．積層板の端部生じたトランスバースクラックが一旦停止するという挙動が観察される原因とし
て，”free-edge effect”と呼ばれる積層板の自由端で生じる応力特異性(4-7)が原因であると考えられる．
Yokozekiら(8)は仮想き裂閉口法(VCCM)を用いて，自由端から生じるトランスバースクラック進展に伴
うエネルギ解放率を算出した．free-edge effect の影響の大きな積層構成では，自由端近傍で free-edge 
effectの影響によりトランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率は一旦最大値を取った後に，ク
ラック長さの増加とともに減少し一定値に収束することを示している．一方，free-edge effectの影響の
小さい積層構成では，自由端付近の最大値と内部での収束値の差がほとんど無いことを示した．この
ことから，free-edge effectの影響の大きな積層構成では，発生したトランスバースクラックは一旦試験
片端部で停止することを示している． 
本章では，高サイクル疲労負荷下において，自由端近傍で微小なトランスバースクラックが増加す
る挙動について調査を行った．微小なトランスバースクラックが形成されるときのエネルギ解放率を
算出し，修正 Paris則を用いて微小なトランスバースクラック増加する挙動について評価を行った． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Initiation of transverse 
crack at specimen edge 
Saturation of transverse 
crack at specimen edge 
Loading direction 
Propagation of transverse 
cracks in specimen width 
direction 
Fig. 4.1. Behavior of transverse crack propagation in CFRP laminates of stacking sequence 
[45/0/−45/90]s subjected to cyclic loading. 
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4.2 試験方法 
 
 本章における試験方法は，4 章に示した方法と同じである． 
 
4.3 試験結果 
 
 本研究において，3章の図 3.14-3.20に示したようにトランスバースクラックは試験片端部で発生し，
試験片端部で飽和した後に徐々に内部に進展していくという挙動を示した．図 4.2 は負荷応力レベル
σmax/σb=0.40 の時のトランスバースクラックが試験端部で発生している内部観察写真である．また，こ
こで，代表例として負荷応力レベルσmax/σb=0.40 の時のトランスバースクラック発生と進展の関係につ
いて再度，図 4.3 に示す． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. 4.3. Relationship between increase of transverse crack density and transverse crack 
propagation as a function of the number of cyclic loadings (σmax/σb=0.4, f=5Hz). 
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Fig. 4.2. Observation of the short transverse cracks with soft X-ray photography. 
(σmax/σb=0.4, n=1500 cycles and f=5 Hz) 
Short transverse crack 
Loading direction 
                           第 4章 高サイクル疲労における微小トランスバースクラック増加挙動 
 68
4.4 解析的評価 
 
4.4.1 有限要素法による応力解析 
 トランスバースクラックが一旦端部で停止する理由として，自由端近傍におけるエッジ効果が原因
であると考えられる．90°層内部に負荷されている応力状態について調査するために，有限要素解析を
用いて[45/0/−45/90]s積層板における 3 次元応力解析を行った．図 4.4 は有限要素モデルを示している．
本解析では，各層の繊維‐樹脂複合材料を均質の異方性材料として評価を行った．解析コードには汎
用ソフト Marcを用い，3次元 8節点要素で弾性解析を行った．解析モデルは，幅 4mm，長さ 4mm，1
層当たりの厚さを 0.125mmとし，90°層の中央面から対称の 1/2モデルである．実際の試験片よりも幅，
長さ方向は小さいモデルであるが，実物大のモデルと応力値が変らないことを確認した．境界条件は， 
x-y平面の底面を z軸方向に変位を固定し，y-z平面の底面を x軸方向に変位固定，上面に任意の変位を
付与した．なお，要素分割について，90°層には 1 層あたり 10 分割し，その他の層は各層を 5 分割に
要素分割した．全要素数は 24000 要素である．また，熱残留応力も考慮に入れている．解析に用いた
材料定数は，3 章の表 3.1 と同じである． 
有限要素解析を行った結果を図 4.5に示す．図 4.5は，積層板中央面において，90°層に負荷される x
軸方向の面内垂直応力σx を内部の面内垂直応力 0xσ で正規化した値と自由端からの距離の関係を示し
たものである．図 4.5 からも分かるとおり，90°層における自由端では大きな引張応力が負荷されてい
ることが確認できる．この現象が生じる理由は次の通りである．90°層と隣接層のポアソン比が異なる
ため，[45/0/−45/90]積層板は面外に反る変形を生じる．ところが，本研究で使用している積層板は x-y
平面に対称であるため，試験片は面外に反る変形をせず試験片縁部に面外方向の垂直応力σz が増大す
る．試験片の引張り軸方向のひずみは試験片内部と端部では等しいため，応力－ひずみの関係より，
試験片端部で面内垂直応力σx が増大すると考えられる．微小なトランスバースクラックは，試験片縁
部で面内垂直応力σx が増大するため，まず，試験片端部で発生すると考えられる．本研究では，トラ
ンスバースクラックの増加と進展の相互作用に着目し，エッジ効果を考慮したトランスバースクラッ
ク形成に伴うエネルギ解放率を算出した． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. 4.4. Finite element mesh of the quasi-isotropic [45/0/−45/90]s laminate. 
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Fig. 4.5. Normalized in-plain normal stress at x axis in 90° ply as a function of position of 
free edge at y axis. 
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4.4.2 微小トランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率の導出 
図 4.6に示すように，試験片中央に 90°層を配置した積層板について，微小のトランスバースクラッ
クが端部で形成される時の，トランスバースクラック増加に伴うエネルギ解放率の算出を行った．従
来のトランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率を導出した研究では，トランスバースクラッ
クが発生すると同時に試験片幅方向へ貫通するというモデルで取り扱われてきた(9, 10)．しかし，90°層
が中央に配置された擬似等方性の積層板，特に 90°層が薄い場合にはエッジ効果により，発生したトラ
ンスバースクラックは試験片幅方向へ貫通せず，一旦停止することが報告されている．本研究で得ら
れた結果においても，90°層に生じるトランスバースクラックは，発生と同時に貫通せずに，端部のみ
に発生するという挙動を示した．さらに，図 4.5 に示した有限要素解析の結果から分かるように，
[45/0/−45/90]sの 90°端部には，エッジ効果により，内部に負荷される応力よりも高い応力が負荷されて
いる．そこで，エッジ効果の影響を考慮し，試験片端部に生じる微小トランスバースクラック形成に
伴うエネルギ解放率の算出を行った． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
x 
y 
z 
2W 
B 
∆a 
t90 tS 
2s 
[S] [S] [90] 
A 
[S] [90] 
s 
s 
[S] 
B 
Fig. 4.6. Schematic illustration of representative element of the laminate. A: Two microcracks in the 90°
ply. B: The formation of a microcrack between the existing microcracks. 
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direction 
Small transverse crack 
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90°層に生じるトランスバースクラック成長に伴うエネルギ解放率は，4 章で示したように次式で表
される． 
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TE
sBWG
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ここで， 
2s：トランスバースクラック間隔 
2W：試験片幅 
B：試験片厚さ 
A：き裂面積 
σ0：負荷応力 
∆α：90°層と S 層の線膨張係数の差 ( )()90( S
xxxx ααα∆ −= ) 
T：試験温度と応力フリー温度の差 
E0：未損傷時の積層板全体の剛性 
)90(
xxE ：90°層の x軸方向の剛性 
*
AE ：トランスバースクラックを有する時の試験片の軸方向の有効剛性 
C1：材料特性，形状に依存する定数 [式(3.16)] 
 
未損傷状態において，積層板の各層でひずみが等しいという条件から，次式が成り立つ． 
 
0
0
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xx =                                     (4.1) 
 
ここで， )90(0
xxσ は未損傷状態において 90°層に分担された応力である．式(4.21)に式(4.1)を代入して計算
すると， 
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と表される．ここで，λは ts/t90 である．また，式(4.2)の熱残留応力に関する項は未損傷状態における
90°層に負荷されている熱残留応力に等しい．よって，式(4.2)は以下のように簡単に表される． 
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ここで， )90(' Ixxσ は未損傷状態の積層板における 90°層に負荷される機械的応力と，90°層に負荷される熱
残留応力の総和である．トランスバースクラック増加に伴うエネルギ解放率の算出を行うには，式(4.3)
に示すように，トランスバースクラック増加に伴う試験片の剛性の変化を算出しなければならない．
そこで，Joffe and Varna(11)によって提案された解析手法を用いて，トランスバースクラックを有すると
きの積層板の剛性を算出した．導出の詳細は補章 A に示す．Joffe and J. Varnaによって算出された剛性
はトランスバースクラックが貫通しているときのモデルである．実験結果では図 4.2に示すように，端
部近傍で停止しているので剛性の変化はさらに小さくなる．そこで，図 4.7に示すように積層板を未損
傷領域と損傷領域に分け，複合則を用いて端部のみに生じているトランスバースクラックの剛性を式
(4.4)のように算出した．なお，端部に生じる微小トランスバースクラック長さ∆aは実験値の平均より，
∆a =0.42mmとした． 
 
( ) ( ) ( )
W
EaWaE
E
eff
TC
A
0* ∆ρ∆ρ
−+
=                            (4.4) 
 
ここで，ρ=1/2sである．また，トランスバースクラック進展面積は 
 
atdA ∆22 90 ×=                               (4.5) 
 
と表されるので，式(4.3)に式(4.4)，式(4.5)を代入すると， 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Small transverse crack  
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∆a 
Fig. 4.7. Small-crack regions and undamaged region. 
2W 
Undamaged region 
Small-crack region 
                           第 4章 高サイクル疲労における微小トランスバースクラック増加挙動 
 73
( )
( ) 





−





⋅
+
=












⋅=
)(
1
)2/(
1
'
2
)1(
1
'
4
**
2)90(
2
)90(
0
*
2)90(
2
)90(
0
90
ρρ
σ
∆ρ
λ
∆σ
∆ρ
AA
I
xx
xx
A
I
xx
xx
EEE
E
a
W
EE
E
at
BW
G
                 (4.6) 
 
が得られる．よって，微小トランスバースクラック発生に伴う，熱残留応力及びエッジ効果を考慮し
たエネルギ解放率が算出できる．なお，クラックが貫通したときを考えると∆a=Wであり，これを式(4.6)
に代入すると， 
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となり，Nairn(12)によって提案された式に一致する．式(4.6)において，エネルギ解放率を算出するには，
トランスバースクラック増加に伴うコンプライアンスの変化量と，90°層に負荷される応力を正確に算
出する必要がある． 
 
4.4.3 微小トランスバースクラック形成と進展における相互作用 
 微小トランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率を算出する際，式(4.7)に示したように，90°
層に負荷される応力に依存することを示した．しかしながら，有限要素解析を行った結果，図 4.5 に示
したように，90°層に負荷される応力は試験片自由端で顕著に増大し，90°層に負荷される応力を一意的
に決定することは困難である．そこで，本研究では微小トランスバースクラック形成と進展の関係に
着目し，微小トランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率を算出した． 
 図 4.3 に示したように，疲労試験におけるトランスバースクラック成長挙動は，微小トランスバース
クラックが試験片端部で発生し，飽和した後に試験片内部に進展を開始する．つまり，微小トランス
バースクラックが飽和に至るときのトランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率と，その時の
微小トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率は等しくなるはずである．このトランスバー
スクラックの発生と進展の相互作用に着目し，エッジ効果を考慮した新しいトランスバースクラック
形成に伴うエネルギ解放率を算出した．図 4.8は，トランスバースクラック形成と進展における相互作
用の概念図を示している． 
 トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率は 3 章の式(3.27)のように表される．再度ここに
式を示す． 
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式(3.27)を式(4.1)-(4.3)と同様に変形すると，次式のように表される． 
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ここで， )90(I
xxσ は未損傷状態における，90°層内部に負荷される機械的応力と熱残留応力である．トラ
ンスバースクラックが進展を開始するときのクラック密度をρIとすると，式(4.7)と式(4.8)は等しくなる．
トランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率を算出するための，試験片自由端で 90°層に負荷さ
れる見かけの応力， )90(' Ixxσ ，を算出することができる． 
図 4.9 は負荷応力レベルσmax/σb=0.4 のときのトランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率と
トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率の関係を表したものである．図 4.3 に示した実験結
果からトランスバースクラックは密度が 1.5mm-1に達したときに進展を開始し，微小クラック長さは実
験結果の平均より，∆a=0.42mm として計算されている．また，エネルギ解放率幅は疲労負荷下におい
て，最大応力が負荷されている時のエネルギ解放率から最小応力が負荷されている時のエネルギ解放
率を差し引いた値である（∆G=Gmax-Gmin）．実線は，エッジ効果を考慮したクラック発生に伴うエネル
ギ解放率幅，破線はエッジ効果を考慮しないクラック発生に伴うエネルギ解放率幅，一点差線は微小
クラックの内部進展にともなうエネルギ解放率幅について示した結果である． 
 エッジ効果を考慮した微小クラック形成に伴うエネルギ解放率とトランスバースクラック進展に伴
うエネルギ解放率を比較すると，トランスバースクラック密度が 1.5mm-1に達するまでは，クラック形
成に伴うエネルギ解放率が高く，それ以降は，トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率が
Fig. 4.8. Transverse crack formation or propagation. (Which is caused easier?) 
Loading direction 
New crack formation 
Crack propagation 
∆a 
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高くなっていることが分かる．つまり，始めは微小なトランスバースクラック形成がおこり，クラッ
ク密度が 1.5mm-1を超えると，トランスバースクラック進展が生じることが示されている．一方で，エ
ッジ効果を考慮しない場合の微小クラック形成に伴うエネルギ解放率とクラック進展に伴うエネルギ
解放率は，クラック密度がおよそ 1.0mm-1までほぼ同じ値を示している．つまりこれは，エッジ効果の
小さい積層構成，（例えば 90°層の厚いクロスプライ積層板等）では，トランスバースクラック形成と
トランスバースクラック進展が同時に引起されることを示している． 
本解析において，層間剥離の影響は無視していることに注意しなければならない．3 章に示した実験
結果から分かるように，トランスバースクラックが飽和に近くなると層間剥離も同時に発生している．
本実験結果において，層間剥離が発生したことにより 90°層に応力伝達が成されなくなり，トランスバ
ースクラックが飽和したとも考えられる．もし，層間剥離が生じなければより高い密度でトランスバ
ースクラックは飽和するはずである．つまり，本解析では微小クラック形成に伴うエネルギ解放率を
実際よりも小さく見積もっている可能性があることに注意しなければならない． 
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Fig. 4.9. Energy release rate range as a function of transverse crack density under the test condition of 
σmax/σb=0.4. 
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4.4.4 修正 Paris則を用いた評価 
 4.4.3 節で微小トランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率を算出することができた．この算
出されたエネルギ解放率を用いて，疲労負荷下におけるトランスバースクラック形成挙動について評
価を行った．Nairnら(13)は，トランスバースクラック形成挙動について，トランスバースクラック密度
増加率と，エネルギ解放率幅の関係がべき乗型の Paris 則で表現できることを示した．修正 Paris 則は
式(4.9)，(4.10)のように表される． 
 
( )γ∆GA
dN
dDTC =                                       (4.9) 
minmax GGG −=∆                                    (4.10) 
 
ここで，DTCはトランスバースクラック密度，Nは繰返し振幅数，A，γは定数である．図 4.10は式(4.9)，
(4.10)を用いてトランスバースクラック形成挙動について評価を行った結果である．ただし，負荷応力
レベルσmax/σb=0.3 においては実験結果より，トランスバースクラックは密度が 1.0mm-1のときに進展を
開始しているため，トランスバースクラック形成にともなうエネルギ解放率を算出する際は，この密
度の値を用いた．また，負荷応力レベルσmax/σb=0.2 においては繰返し振幅数 108回までにトランスバー
スクラックの飽和に至っていないため，トランスバースクラックは密度が 1.0mm-1のときに進展を開始
するとして計算を行った． 
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Fig.4.10. Transverse crack density growth rate as a function of energy release rate range. 
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図 4.10 に示した結果から，本研究の試験範囲内において，試験周波数はトランスバース形成挙動に
ほとんど影響を及ぼしていないことが分かる．また，負荷応力レベルσmax/σb=0.2 においてはトランス
バースクラック形成において顕著な遅れが観察された．この結果は，トランスバースクラック発生に
伴う下限界の存在を示唆しているものと考えられる． 
 
4.5 本章のまとめ 
 
 本章では，高サイクル疲労負荷下における微小トランスバースクラック形成挙動について調査を行
った．その結果以下の 2 点が明らかになった． 
1. 微小トランスバースクラック形成挙動に伴うエネルギ解放率は，トランスバースクラック進展開始
時の微小トランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率と，トランスバースクラック進展に伴
うエネルギ解放率が等しくなるという関係から導くことができた．また，エッジ効果の小さい積層
構成ではトランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率と，トランスバースクラック進展に伴
うエネルギ解放率が等しくなることを示した．この結果から，エッジ効果の小さい積層構成におい
てはトランスバースクラックの形成と進展が同時に起こることを力学的に説明した． 
2. トランスバースクラック成長挙動について修正 Paris 則を用いて評価を行ったところ，本研究の範
囲内では，試験周波数がトランスバースクラック成長挙動に与える影響は小さいことがわかった．
また，負荷応力レベルσmax/σb=0.2 における試験条件下ではトランスバースクラック増加速度に顕著
な遅れが観察され，トランスバースクラック発生における下限界の存在が示唆された． 
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5.1 はじめに 
 
CFRP 積層板は，多岐にわたる分野においての適用が期待されている．CFRP を用いた構造物では，
衝撃後圧縮強度を設計の強度基準とする場合が多い．その理由は(1)層間剥離が生じることにより CFRP
積層板の圧縮強度は極端に低下してしまう，(2)CFRP の積層板は面外方向の負荷に非常に弱く，衝撃
を受けたCFRP積層板は表面では損傷が観察されていなくても内部で剥離が生じてしまうからである．
しかし，層間剥離は，衝撃のみならず繰返し負荷によっても発生，進展する．そのため，CFRP 積層板
の実構造材料に用いる場合，層間剥離が発生しない，若しくは発生した層間剥離が進展しないことが
重要である．実際に，風車ブレードにおいてもブレードと本体の接合部において，繰返し負荷を受け
ることにより，FRP 積層板内部の剥離が進展し風車ブレードが本体から脱却するという事故が報告さ
れている．序論にも示したように，機械構造物の主な破壊原因は高サイクル疲労である．疲労によっ
て生じた剥離も構造材の圧縮強度を低下させる原因となるため，高サイクル疲労における層間剥離進
展挙動について調査することは重要である． 
層間剥離進展についてはこれまで，多くの研究がなされてきた．O’Brien(1)はエネルギバランスより，
層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出するための簡易計算方法を提案している．この手法は，
Rybicki and Kanninen
(2)が提案した仮想き裂閉口法(VCCM)の結果と良く一致している．また，[±30/90/
90
＿
]s 積層板を用いて引張疲労試験を行い，層間剥離進展速度とエネルギ解放率の間にべき乗型の Paris
則が成り立つことを示した．また，O’Brien ら(3)は疲労負荷下における層間剥離の発生について研究を
行っている．彼は，負荷ひずみに対応するエネルギ解放率が，edge delaminationが発生するまでの繰返
し振幅数の関数で表せることを示した．Wang ら(4)は層間剥離の発生を予測するには，”critical flaw”モ
デルが有効であることを示した．Wang らは積層板内部に潜在的に微小欠陥が存在していると仮定し，
エネルギ解放率の収束値を用いることで層間剥離の発生を評価した．また，疲労試験を行い層間剥離
進展速度とエネルギ解放率の関係をべき乗型の Paris 則で評価できることを示した．また，この Paris
則パラメータと初期剥離長さを用いて，疲労荷重下における層間剥離進展挙動を予測している．Ogihara
ら(5)は，2 種類の擬似等方性積層板（[0/45/90/−45]s，[45/0/−45/90]s）を用いて，引張疲労試験を行い，
積層構成の違いによる層間剥離進展の違いについて調査を行った．べき乗型の Paris則をもちいて層間
剥離進展速度とエネルギ解放率の関係をそれぞれの積層構成で比較した．Takeda ら(6)は，擬似等方性
の積層板を用いて層間強化材の有無による疲労特性の調査を行った．エネルギ解放率で評価したべき
乗型の Paris則で評価を行った結果，層間強化材を有する積層板の方が，剥離進展抵抗が大きいことを
定量的に評価した．これらの研究はすべて繰り返し振幅数 106回までの疲労損傷挙動を評価しており，
それ以降の超高サイクル疲労領域における損傷進展挙動は調査されていない． 
 本章では，CFRP 積層板の層間剥離進展挙動に着目し超高サイクル疲労挙動について実験的及び破壊
力学的に評価を行った．試験片内部へ進展する層間剥離の損傷進展挙動は，軟 X 線探傷装置及び，超
音波検査装置を用いて観察を行った．また，層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出し，修正パリ
ス則を用いて層間剥離進展挙動を定量的に評価した． 
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5.2 試験方法 
 
 材料には，繊維体積含有率約 57%の T700S/2500（東レ製）の炭素繊維教科プラスチックを用いた．
積層構成は[45/0/−45/90]sに配向した擬似等方性の CFRP 積層板である．なお，試験片の母材は 130℃硬
化型のエポキシ樹脂であり，オートクレーブ成形にて作製されている．試験片寸法を長さ 210mm，幅
30.0mm，厚さ 1.0mmとし，ゲージ長さを 100mm残し，長さ 55mmのテーパ付き GFRP タブを貼り付
けた．タブの接着には，シートタイプ接着剤 FM123(120℃硬化，1.5 時間)を用いて接着した．試験片
寸法を図 5.1 に示す．疲労試験に用いた試験片形状は，ASTM D 3039 及び ASTM D 3479，JIS K 7073，
JIS K 7083 に基づいている．タブ長さにおいては，試験周波数 100Hzで疲労試験を行う際，タブずれ
等が生じないように経験的に決定している．なお，主な試験条件は，3 章と同様である． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
5.3 試験結果 
 
 図 5.2～図 5.6 に各応力レベルによるに層間剥離進展挙動を示す．図(a)は片対数を用いて評価した結
果，図(b)は正規の繰返し数を用いて評価した結果を示している．図 5.7 は，図 5.2～図 5.6 の結果に対
して，第 3 章の図 3.11 から得られた S-N 曲線から予想される疲労寿命回数で正規化した層間剥離進展
挙動を示している．図 5.2～図 5.6 のグラフを比較すると，負荷応力レベルσmax/σb=0.5-0.6 の層間剥離
進展挙動は，層間剥離面積がおよそ 60%に達した時点で急速に層間剥離進展速度が低下している．負
荷応力レベルσmax/σb=0.4 では，層間剥離面積がおよそ 40%に達すると急速な層間剥離進展速度の低下
が観察された．ところが，周波数 100Hz，負荷応力レベルσmax/σb=0.3 の試験条件下では，試験結果の
バラつきはあるものの顕著な層間剥離進展が観察された．一方で，負荷応力レベルσmax/σb=0.2 の試験
条件下においては，繰返し振幅数 108cycleまで層間剥離の発生及び進展は観察されなかった． 
 負荷応力レベルの違いによる層間剥離進展挙動の違いは，損傷観察結果から明らかに見て取れる．
図 5.8 及び図 5.9 は内部損傷観察を行った結果を示している．図 5.8(a)は一般的な擬似等方性 CFRP 積
層板の損傷例として，負荷応力レベルσmax/σb=0.5，周波数 f=5Hz，繰返し数 n=1.0×104 cycleの試験条件
下における損傷観察結果を示している (第 3 章図 3.12 参照)．図 5.8(b)及び(c)は，負荷応力レベル
σmax/σb=0.3，周波数 f=100Hzの試験条件下における疲労損傷進展挙動を示しており，図 5.8(d)は，図 5.8(c)
と同一試験片を用いて，超音波検査装置を用いて内部観察を行った結果を示している．また，図 5.9
210 
100 
30.0 
35 
55 
1.0 
GFRP Tab 
Fig. 5.1. Specimen geometry for fatigue tests. 
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は図 5.8(c)及び(d)と異なる試験片を用いて，負荷応力レベルσmax/σb=0.3，周波数 f=100Hzの試験条件下
における疲労損傷進展挙動の観察結果を示している．これらの内部損傷観察結果から，負荷応力レベ
ルσmax/σb=0.3 の試験条件下における疲労損傷進展挙動は，負荷応力レベルσmax/σb=0.4-0.6 の試験条件下
における疲労損傷進展挙動とは明らかに異なっていることが観察できる．図 5.8(a)や第 3 章の図 3.12
に示したように，擬似等方性 CFRP 積層板の一般的な損傷挙動は，まずトランスバースクラックが層
間剥離に先行して発生，進展する．その後，層間剥離はトランスバースクラックを追うように試験片
内部へ進展する挙動を示す．ところが，図 5.8(b)や図 5.9 に示すように，負荷応力レベルσmax/σb=0.3，
試験周波数 f=100Hz の試験条件下では，層間剥離がいびつな形状をしながら進展していることがわか
る．これは，層間剥離はトランスバースクラックに沿いながら，トランスバースクラックと同時に進
展していることが原因であると考えられる．本試験片においては，層間剥離はトランスバースクラッ
クを越えて進展することは無かった．さらに，繰返し負荷が付与されると，図 5.8(c)や図 5.9 に示すよ
うに，層間剥離は，エッジから徐々に進展するのではなく，先に進展したトランスバースクラックを
起点として発生，進展することが観察された．さらに図 5.8(d)を観察すると，−45°層に発生したマトリ
ックスクラックを起点とした 0°/−45°層間にも顕著な層間剥離が観察された．この現象は，負荷応力レ
ベルσmax/σb≥0.4 の試験条件下では観察されなかった現象である． 
低負荷応力レベルで疲労試験が行われたとき，このような現象が生じた理由として以下のことが考
えられる．試験周波数 100Hz で疲労試験を行うと母材である樹脂の粘弾性特性より，試験片の温度が
上昇する．試験片の温度上昇により，試験片にかかる熱残留応力が緩和されトランスバースクラック
進展速度が遅くなる．一方，層間剥離はトランスバースクラック先端の応力集中により引起こされや
すくなると考えられるため，トランスバースクラックが密な箇所に層間剥離が進展し，トランスバー
スクラックが進展していない箇所では，層間剥離が進展しにくいと考えられる．そのため，低負荷応
力レベルでは，図 5.8(b)に示すように，層間剥離はトランスバースクラックと同時に進展する挙動が観
察されたと考えられる． 
また，低負荷応力レベル，高サイクル領域において顕著な層間剥離進展が引起こされた原因として，
次の理由が考えられる．繰返し荷重を負荷された部材について，損傷は応力集中部や部材のもっとも
弱い箇所から進展を開始する．つまり，図 5.8(a)で観察されたように，先にトランスバースクラックが
進展している積層板に対しては，層間剥離は試験片内部に進展しやすいと考えられる．一方で，図 5.8(b)
や(c)で観察されたように，層間剥離は，トランスバースクラックの生じてない箇所へ進展するよりも，
隣接する−45°層に生じたマトリックスクラックを起点とした 0°/−45°層間の剥離や，部分的に進展した
トランスバースクラックを起点とした−45°/90°層間の剥離の方が進展しやすく，低負荷応力レベルでは
図 5.8(c)，(d)に示したような損傷が観察されたものと考えられる．また，この考え方に従うと，トラン
スバースクラックの進展しにくいような材料系では，多層における顕著な層間剥離が引起こされやす
いと考えられる 
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(a) Evaluation with a semilogarithmic graph. 
(b) Evaluation with an ordinary graph. 
Fig. 5.2. Delamination growth area as a function of number of cycles under the test conditions of 
applied stress level of σmax/σb=0.6 and frequency of f=5Hz. 
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(a) Evaluation with a semilogarithmic graph. 
(b) Evaluation with an ordinary graph. 
Fig. 5.3. Delamination growth area as a function of number of cycles under the test conditions of 
applied stress level of σmax/σb=0.5 and frequency of f=5Hz. 
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(a) Evaluation with a semilogarithmic graph. 
(b) Evaluation with an ordinary graph. 
Fig. 5.4. Delamination growth area as a function of number of cycles under the test conditions of 
applied stress level of σmax/σb=0.4 and frequency of f=5Hz. 
                                             第 5章 高サイクル疲労における層間剥離進展挙動 
 86
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
100 101 102 103 104 105 106 107 108 109
0
20
40
60
80
100
Number of cycles  N
D
e
la
m
in
at
io
n
 a
re
a
  %
σmax/σb=0.3 f=5Hz
σmax/σb=0.3 f=100Hz
0 0.5 1.0 1.5
[×10
7
]
0
20
40
60
80
100
Number of cycles  N
D
e
la
m
in
a
ti
o
n
 a
re
a
  %
σmax/σb=0.3 f=5Hz
σmax/σb=0.3 f=100Hz
(a) Evaluation with a semilogarithmic graph. 
(b) Evaluation with an ordinary graph. 
Fig. 5.5. Delamination growth area as a function of number of cycles under the test conditions of 
applied stress level of σmax/σb=0.3 and frequency of f=5Hz and 100Hz. 
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Fig. 5.6. Delamination growth area as a function of number of cycles under the test conditions of 
applied stress level of σmax/σb=0.2 and frequency of f=5Hz and 100Hz. 
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Fig. 5.7. Delamination growth area as function of number of cycles normalized by fatigue 
life predicted with S-N curve. 
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Fig. 5.8. Damage behavior observed with soft X-ray photography [(a), (b), (c)] and 3D 
ultrasonic inspection system [(d)]. 
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Fig. 5.9. Delamination growth behavior observed with soft X-ray photography. (σmax/σb=0.3, f=100Hz) 
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5.4 層間剥離進展に伴うエネルギ解放率 
 
本節では層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出し，疲労における進展挙動の調査を行った．一
般的に，90°層が中央に構成された対称積層板では，疲労損傷の進展過程において，90°層にトランスバ
ースクラックが生じた後，その先端から層間剥離が発生する．層間剥離の疲労損傷進展は積層構成に
より異なり，図 5.10 に示すように試験片端部から進展する”edge delamination”と，幅方向に貫通したマ
トリックスクラックから広がる”local delamination”に分けられる．また，Crossman and Wangらの研究(7)
により，90°層の厚さが厚いほど”local delamination”になる傾向にあることが示されている． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 図 3.12や図 5.8，図 5.9に示したように，本研究の層間剥離の形態は edge delaminationとなることが
確認された．そこで，O’Brien によって提案された手法を用いて，edge delaminationにおける層間剥離
進展に伴うエネルギ解放率を算出した．しかし，この解析においてトランスバースクラックの影響が
考慮されていない．図 5.11 に示すように，積層板には層間剥離だけが 90°層と隣接層の層間両側に損
傷として生じているモデルを仮定している．本来は，トランスバースクラックの進展を考慮した層間
剥離進展について解析を行うことが望ましが，本章では，層間剥離進展におけるトランスバースクラ
ックの影響は無視している．トランスバースクラックを考慮に入れた層間剥離進展については次章に
示す．ここで，O’Brien によって算出された層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を導出する． 
 き裂面積 A を含む弾性体におけるエネルギ解放率は新しく形成されるき裂面積あたりの外力仕事と
ひずみエネルギの差によって表される． 
 
dA
dU
dA
dW
Gd −=                                      (5.1) 
(a) Edge delamination 
(b) Local delamination 
Fig. 5.10. Difference of fatigue fracture mechanism in delamination caused by transverse cracks. 
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式(5.1)はひずみ制御で試験が行われた場合，次式のように表すことが出来る． 
 
dA
dE
VGd
2
2ε
−=                                   (5.2) 
 
ここで，dE/dA は損傷が広がることにより生じる剛性の変化率である．本解析において考えているモデ
ルを図 5.12 に示す．式(5.2)に示された記号はそれぞれ， 
t 
Fig. 5.11. Analytical model of delamination growth. 
Loading direction 
2B 
L
 
da
Fig. 5.12. Illustration of strip delamination approximation. 
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BLtV 2=  
daLA 2=                                      (5.3) 
daLddA 2=  
 
ここで，複合側より，層間剥離が生じているときの剛性は次のように表される． 
 
LAM
d
LAM E
B
a
EEE +−= )( *                             (5.4) 
 
ここで， *E ，
LAME はそれぞれ，層間剥離が完全に剥離しているときの剛性，未損傷状態の時の積層板
全体の剛性である．本研究の積層構成では *E は複合則より 
 
8
26
22 )90()45/0/45(*
EE
E
+
=
−
                             (5.5) 
 
と表される．式(5.2)に式(5.3)，式(5.4)を代入すると，層間剥離進展に伴うエネルギ解放率は次式のよう
に表される． 
 
( )*
2
2
EE
t
G LAMd −=
ε
                               (5.6) 
 
次式に示されるように，層間剥離進展に伴うエネルギ解放率は，き裂長さに関係なく一定値を取るこ
とが分かる．一方，外力一定条件下におけるエネルギ解放率は次のように表される． 
 
dA
dCP
Gd
2
2
=           (5.7) 
 
ここで，P は外力，dCはコンプライアンスの変化量，dAは層間剥離面積の進展量である．積層板を弾
性体として考えた場合，コンプライアンスと弾性率には次のような関係がある． 
 
tBE
L
C
2
=           (5.8) 
 
ここで tは試験片厚さ，2B は試験片幅，L は試験片ゲージ長さである． 
また，複合則を用いると層間剥離を有するときの試験片全体の弾性率は式(5.4)のように表される．式
(5.7)に，式(5.8)，式(5.4)を代入すると次式が得られる． 
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( )
2
*2
0
2 E
EEt
G LAMd
−
=
σ
               (5.9) 
 
なお式(5.9)からエネルギ解放率を算出する際，求まる解は試験片の剛性に依存して決定される．層間
剥離が大きくなるほどエネルギ解放率は大きくなる解析結果となったが，実際は第 3 章の図 3.12，図
5.2～図 5.6 に示すように層間剥離進展は，幅方向に一旦広がった後はほぼ一定速度で試験片内部へと
進展した．そのため，エネルギ解放率は安全側の最も小さくなる値を用いた．つまり，式(5.6)で計算
したときと同様の値を用いている．層間剥離進展は算出されたエネルギ解放率から次式に示す修正パ
リス則で評価される． 
 
d
d
d GC
dN
ad γ∆ )(=                          (5.10) 
minmax σσσσ ==
−=∆ ddd GGG                          (5.11) 
ここで， 
C，γd：定数 
da ：層間はく離長さ 
N：繰返し数 
 
である． 
式(5.10)，(5.11)を用いて算出した結果を図 5.13 に示す． 
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Fig. 5.13. Delamination growth rate as a function of energy release rate range. 
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図 5.13 に示した結果から，層間剥離進展挙動は修正パリス則で評価できることが分かった．しかし
ながら，負荷応力レベルσmax/σb=0.2 で行われた試験片の層間剥離進展については，層間剥離の発生や
進展が観察されなかったため，図 5.13 の評価の対象にはしていない．しかしながら，負荷応力レベル
σmax/σb≤0.3 に設定されたの疲労試験において，図 5.8，図 5.9 に示したように層間剥離進展は，トラン
スバースクラック進展に大きく依存することが明らかとなった．そのため，高サイクルにおける層間
剥離進展挙動を調査する際，トランスバースクラック進展の影響は無視できないと考えられる．そこ
で，次章では，トランスバースクラックの影響を考慮した層間剥離進展挙動について述べる． 
 
5.5 本章のまとめ 
 
 本章では，高サイクル疲労における層間剥離進展挙動について実験的及び解析的アプローチから評
価を行った．その結果，高サイクル疲労において層間剥離進展挙動は負荷応力レベルに依存して，そ
の進展挙動が異なることが実験的に明らかとなった．また，O’Brien によって提案された方法を用いて，
層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出し，修正パリス則を用いて評価を行った結果，層間剥離進
展における下限界は観察されなかった．しかし，負荷応力レベルσmax/σb=0.2 の試験条件下では，繰返
し振幅数 108回までに，層間剥離の発生・進展は観察されなかった．また，層間剥離進展はトランスバ
ースクラックの存在に大きく依存することが分かった．層間剥離の発生や進展を評価する際には，ト
ランスバースクラックを考慮した評価が必要であると考えられる． 
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6.1 はじめに 
 
これまでの研究において，擬似等方性 CFRP 積層板の超長寿命域におけるトランスバースクラック
進展挙動や層間剥離進展挙動に着目して研究を行ってきた．その結果，低負荷応力レベルで疲労試験
を行うと超高サイクル域におけるトランスバースクラック成長挙動において，その発生や進展に遅れ
が観察され，その下限界の存在が示唆された．しかし，大型構造材料として CFRP 積層板を適用する
場合，最終破壊の原因とならないマトリックスクラックの発生を許容しない設計基準では，構造物の
重量が大きくなりすぎるため，CFRP の「軽量」という優れた性能を生かしきれない．一方層間剥離は，
CFRP 積層板の圧縮破壊強度を極端に低下させる原因となる．構造物を軽量化し，且つその長期信頼性
を確立するためには，超高サイクル域においても層間剥離が生じない設計基準を提案することは極め
て重要である． 
図 6.1 は，CFRP 積層板自由縁の損傷を光学顕微鏡を用いて観察した写真である．図からも分かるよ
うに，CFRP 積層板で観察される層間剥離は，先に発生したトランスバースクラック先端の応力集中に
より生じていると考えられる．そこで，本研究ではトランスバースクラックから生じる層間剥離成長
挙動について調査を行う．超高サイクル疲労において，積層板内部にトランスバースクラックが生じ
ていても層間剥離が発生しないことが明らかとなれば，構造物を軽量化し，且つその長期信頼性を確
立することが可能となる． 
 これまでトランスバースクラックを起点とした層間剥離成長挙動について研究が行われてきた．層
間剥離の成長形態は積層構成によって異なり，試験片自由縁から生じる “edge delamination”とトランス
バースクラックを起点とする“local delamination”に大別される(1,2)．過去に行われた研究における実験結
果から，自由縁から生じる edge delamination の成長挙動はマトリックスクラックから受ける影響は比
較的小さく，マトリックスクラックを起点とする local delamination はマトリックスクラックの影響を
大きく受けることが示されてきた．そのため，マトリックスクラックと local delamination の相互作用
についての研究(3-11)は多くなされてきた．  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
100 µm 
Transverse crack 
Edge delamination 
Stress concentration points 
45° 
-45° 
0° 
90° 
-45° 
Fig. 6.1. Damage observation at the edge of CFRP laminate with a microscope. 
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Takeda ら(5,6)は cross-ply 積層板において，shear-lag 解析を用いてトランスバースクラックから生じる
local delamination 進展に伴うエネルギ解放率を算出した．[0/90n]s (n=2,4,6)積層の cross-ply 積層板を用い
て引張疲労試験を行い，local delamination 進展速度とエネルギ解放率の間にべき乗型の Paris 則が成り
立つことを示した．また，得られた Paris 則パラメータは，90°層厚さに依存しないことを示した． 
Talreja ら(9-11)は，繰返し荷重を受けるとともに成長するトランスバースクラック密度およびトランス
バースクラックを起点とした local delamination 長さを，累積損傷のパラメータとして，cross-ply 積層板
の疲労寿命の予測を行っている． 
一方で，トランスバースクラックの影響を考慮した“edge delamination”について評価した研究(12,13)は
数えるほどしか行われていない．しかし，トランスバースクラックが存在する以上，edge delamination
の成長挙動には影響を及ぼしていると考えられる．また，そのような実験結果を示した研究もある(14,15)． 
そこで本章では，トランスバースクラックを起点とした“edge delamination”進展挙動について実験的
な評価を行う．成形されたままの未損傷の試験片と，静的引張試験により予めトランスバースクラッ
クのみを発生させた試験片を用い，疲労により生じる“edge delamination”について調査する．これまで
の研究結果から，層間剥離が発生しない領域が存在する可能性があると考えられ，図 6.2 に示すような
S-N 曲線が得られると推測される．本研究では，繰返し振幅数 108回を超える超高サイクル域における
層間剥離成長挙動について実験的な評価を行い，超高サイクル域においてトランスバースクラックを
起点とした層間剥離が発生するか否かについて調査を行うことを目的とする． 
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(b) S-N diagram for delamination onset with   
standard and pre-damaged specimens. 
Number of cycles N 
M
a
x
im
u
m
 a
p
p
lie
d
 s
tr
e
s
s
 
 
σ
m
a
x
 
(a) S-N diagram for initiation of transverse crack, 
delamination and specimen failure with standard 
specimen. 
Fig. 6.2. S-N diagram for damage initiation. 
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6.2 試験方法 
 
6.2.1 試験片 
本研究における材料は，繊維体積含有率が約57%のT800H/3631炭素繊維強化プラスチックを用いた．
積層構成は[45/0/-45/90]sに配向した擬似等方性の CFRP 積層板である．なお，試験片の母材は 180℃硬
化型のエポキシ樹脂であり，オートクレーブ成形にて作製されている．試験片寸法を図 6.3 に示す．JIS 
K 7083，ASTM D 3479 を参考に，試験片寸法を長さ 210mm，幅 30mm，厚さ 1.1mm とし，ゲージ長さ
を 100mm 残し，長さ 55mm の GFRP タブを貼り付けた．タブの接着には，住友スリーエム株式会社製，
一液型エポキシ加熱硬化型接着剤・EW2020 を用いた．疲労試験を行う前に，ダイヤモンドパウダーを
研磨剤として用い，試験片端部を研磨した． 
本研究では，層間剥離発生に及ぼすトランスバースクラックの影響を調査するため，次の 2 種類の
試験片を用意した．一方は成形されたままの試験片であり，もう一方は疲労試験前に静的負荷を加え，
予め初期損傷としてトランスバースクラックのみを任意に生じさせた試験片である．本研究において
これらの試験片を『標準試験片』，『予損傷試験片』とそれぞれ名づけることにする． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
6.2.2 静的引張試験 
 疲労試験を行う前に，本試験に使用する擬似等方性 CFRP 積層板の機械的特性調査，及び予損傷試
験片作成のための負荷応力を調査する目的で，静的引張試験を行った．供試体の中央部にはひずみゲ
ージを貼り付けひずみの測定を行った．試験速度は JIS K 7073 に基づき 0.5mm/min とした． 
 
6.2.3 試験片温度測定 
 高周波数（f=100Hz）で疲労試験を行うと，試験片の温度上昇が生じる．周波数 100Hz で疲労試験を
行う際の負荷応力レベルの選定，及び疲労試験中の試験片の温度特性を調査するために，非接触型赤
外線温度センサーを用いて疲労試験中の試験片表面温度の測定を行った．本章で用いた試験片の母材
は，180℃硬化型のエポキシ樹脂を用いている．2～5 章で用いた試験片は 130℃硬化型のエポキシ樹脂
であるため，それぞれの試験片における温度特性の比較も行った． 
 
210 
100 
30 
40 
55 
1.1 
GFRP tab 
Fig. 6.3. Specimen geometry. 
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6.2.4 引張疲労試験 
 超高サイクル域における CFRP 積層板の疲労特性を調査するために，本研究では従来採用されてい
る試験周波数 f=5Hz に加えて，f=100Hz にて疲労試験を行った．使用した試験機は，株式会社鷺宮製作
所製の超高サイクル疲労試験機（HFT-30）である．疲労試験条件を表 6.1 に示す．周波数 100Hz にお
ける試験負荷条件は，疲労試験中の試験片の温度上昇を考慮し決定されている． 
 
Table 6.1. Fatigue test conditions 
Frequency f [Hz] 5 100 
Applied stress level for S-N diagram (σmax/σb)  0.70~0.90 － 
Applied stress level for damage observation  (σmax/σb)  0.20~0.60 0.20~0.35 
Stress ratio R (σmin/σmax) 0.1 
σb：Failure strength, σmax：Maximum applied stress, σmin：Minimum applied stress 
 
6.2.5 損傷観察 
 試験片の内部損傷を測定するために，試験片端部に生じる損傷については(a)光学顕微鏡を用いて，
試験片内部に進展する損傷については(b)軟 X 線探傷装置を用いて観察を行った．図 6.4 に本試験片に
おける観察写真の一例を示す．本研究では，図 6.4 に示した写真をもとに CFRP 積層板の内部損傷進展
挙動の評価を行った．特に，トランスバースクラックの増加とトランスバースクラック進展，層間剥
離進展挙動について定量的に評価するために，それぞれの損傷を 3 章 3.2.4 節に示すように定義した． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
(a) σ/σb=0.65 (Static tensile loading) (b) σmax/σb=0.60, f=5 Hz, n=5,000 cycles 
(Cyclic loading) 
−45° 
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(b) Soft X-ray photography 
(a) Microscope 
Fig. 6.4. Internal damage observation with (a) a microscope and (b) Soft X-ray photography.  
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6.3 試験結果 
 
6.3.1. 静的引張試験結果 
 静的引張試験結果を行い，試験片の破断強度，破断ひずみ，ヤング率を測定した．その結果を表 6.2
に示す．図 6.5 は試験結果の代表例として，応力－ひずみ線図示している．また，図 6.6 は静的引張荷
重を負荷することにより生じたトランスバースクラックの増加と層間剥離進展についての損傷観察結
果である． 
図 6.6 に示した結果から，破断応力の約 50%で初めてトランスバースクラックの発生が観察され，約
60%で層間剥離が発生していることが観察された．図 6.5 に示した応力－ひずみ曲線において観察され
る knee 点は層間剥離が発生することにより観察されたと考えられる．図 6.6 の結果を用いて，予損傷
試験片を作製する際，疲労試験を行う前に予め 0.50≤σ/σb≤0.60 の範囲内で静的荷重を負荷することに
よって，試験片内部に任意にトランスバースクラックのみを生じさせた． 
 
 
Table 6.2. Mechanical properties of quasi-isotropic [45/0/-45/90]s CFRP laminates (T800H/3631). 
Failure strength σb MPa 775 
Failure strain εb % 1.46 
Young’s modulus E GPa 59.4 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. 6.5. Stress-strain curve under the static tensile loading. 
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6.3.2 試験片の温度測定と周波数の影響 
 第 2 章で示したように，疲労荷重が負荷された試験片の温度は周波数に比例し，負荷ひずみの 2 乗
に比例して上昇することがわかった．本試験片においても，試験周波数 100Hz で疲労試験を行うと試
験片の顕著な温度上昇が生じると予想される．そこで，疲労試験中の試験片表面温度を非接触赤外線
センサー式温度計を用いて測定した．また，本研究では初期損傷としてトランスバースクラックを生
じさせた試験片も試験に用いている．トランスバースクラック面による摩擦が，温度上昇を引き起こ
すことも考えられるため，初期損傷を生じさせた試験片においても疲労試験中の試験片表面の温度変
化を測定した． 
試験片表面の温度変化について測定した結果を図 6.7 に示す．図 6.7 に示す結果から，試験周波数
100Hz，負荷応力レベルσmax/σb=0.4 の試験条件のもと疲労試験を行った結果，標準試験片の温度上昇は
およそ 10℃であり，T800H/3631 のガラス転移温度より十分小さい値であることが分かった．予損傷試
験片についても同様の測定を行った結果，試験開始時の温度上昇の立ち上がりは若干大きいものの，
飽和する温度は標準試験片とほぼ同じであることが分かった．参考に，本研究室で行った T700S/2500
の試験片を用いた時の測定結果とも比較した．試験片寸法，試験条件はほぼ同じである．その測定結
果を図 6.8 に示す．T700S/2500 の試験片において，試験周波数 100Hz，負荷応力レベルσmax/σb=0.4 の
試験条件下では疲労試験中に試験片の顕著な温度上昇が観察された．この結果から，T800H/3631 の母
材の温度特性は T700S/2500 のものより優れていることが分かる． 
Fig. 6.6. Transverse crack density or normalized delamination area as a function of 
normalized applied stress. 
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Fig. 6.7. Temperature change of the specimen surface under the cyclic loading (T800H/3631). 
Fig. 6.8. Comparison between T800H/3631 and T700S/2500 of the temperature change of 
specimen surface under the cyclic loading. 
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6.3.3 疲労試験結果 I（トランスバースクラックが層間剥離発生に及ぼす影響） 
本研究では，トランスバースクラックが層間剥離発生に及ぼす影響について調査を行った．6.3.3 節
では，予め導入されたトランスバースクラックが層間剥離発生に及ぼす影響についての結果を示す．
6.3.4 節では，負荷応力レベルの違いによる，疲労損傷の発生形態の差異についての結果を示した． 
 
6.3.3.1 S-N 曲線及び損傷の発生 
 図 6.9 に本研究で得られた疲労試験結果を示す．図 6.9 は未損傷試験片におけるトランスバースクラ
ックの発生，層間剥離の発生，試験片の最終破断及び，予損傷試験片における層間剥離の発生をそれ
ぞれ示している．ここで，任意の繰返し数で疲労試験を中断し，最初に観察された繰返し数をトラン
スバースクラックや層間剥離の発生と定義している．グラフ中の近似曲線は，最小 2 乗法による回帰
曲線である．図 6.9 に示すグラフから，トランスバースクラックや層間剥離の発生は，繰返し数につい
て対数で評価するとほぼ直線近似できることが分かる．また，層間剥離の発生について未損傷試験片
および予損傷試験片についてそれぞれ比較すると，予め導入されたトランスバースクラックが層間剥
離の発生に与える影響は小さく，試験片の誤差範囲に埋もれる程度であることが分かる．  
さらに，負荷応力レベルσmax/σb=0.20 の試験結果については，繰返し数 3.0×108 回まで損傷の発
生は観察されなかった．損傷の発生及び進展についての下限界が存在するとも考えられるが，図
6.9 に示した直線から近似すると，109 回程度の繰返し数負荷を与えると損傷が発生するとも考え
られる．この点に関しては，今後更なる調査が必要である． 
 
6.3.3.2. 内部損傷進展挙動 
 本研究では，層間剥離の発生・進展に及ぼすトランスバースクラックの影響について調査を行うた
100 101 102 103 104 105 106 107 108 109
0.0
0.2
0.4
0.6
0.8
1.0
Number of cycles  n
A
p
p
li
ed
 s
tr
es
s 
le
v
el
  σ
m
a
x
/σ
b
 Fracture
 Initiation of transverse crack (Standard)
 Initiation of delamination (Standard)
 Initiation of delamination (Pre-damaged)
 No damage initiation (Standard)
 No damage initiation (Pre-damaged)
Fig. 6.9. S-N diagram and transverse crack and delamination initiation under the cyclic loadings. 
             第 6章 トランスバースクラック成長及び層間剥離進展の相互作用における実験的評価 
 106
めに，標準試験片及び予損傷試験片の 2 種類をもちいて内部損傷進展挙動を調査した．その結果を図
6.10～図 6.17 に示す．図 6.10～図 6.14 は標準試験片及び予損傷試験片について，各応力レベルにおけ
るトランスバースクラック密度及びトランスバースクラック進展挙動について示している．また図
6.15 は，図 6.10～図 6.14 の結果に対して，図 6.9 から得られるトランスバースクラック発生に対する
近似曲線から得られた繰返し振幅数を用いて繰返し振幅数を正規化することによってトランスバース
クラック密度及びトランスバースクラック進展を評価した結果である．図 6.16 は標準試験片及びトラ
ンスバースクラック進展挙動について各応力レベルにおける層間剥離進展挙動について示している．
さらに，図 6.17 は，図 6.16 の結果に対して，トランスバースクラック発生に対する近似曲線から得ら
れた繰返し振幅数を用いて正規化したグラフを示している．それぞれの試験結果について，中抜きプ
ロットが標準試験片，中塗りプロットが予損傷試験片の結果を示している． 
 トランスバースクラック増加について，図 6.10(a)～図 6.14(a)から，標準試験片と予損傷試験片はほ
ぼ同様の挙動を示していることがわかる．予め導入されたトランスバースクラックの影響は観察され
ず，先にトランスバースクラックが存在していても，ある程度の繰返し荷重を負荷された後に，新た
なトランスバースクラックが生じることが分かった．また，負荷応力レベルσmax/σb=0.20 の試験結果に
ついては，繰返し数 3.0×108 回まで標準試験片，予損傷試験片共に，損傷の発生及び進展は観察され
なかった．さらに，図 6.15(a)に示すように，トランスバースクラックが発生する回数で正規化した繰
返し数を用いて，トランスバースクラック増加挙動を評価することによって，異なる負荷応力レベル
における試験結果についても同一曲線上で評価できることがわかる． 
 また，トランスバースクラック進展挙動について，図 6.10(b)～図 6.14(b)から，標準試験片と予損傷
試験片はほぼ同様の挙動を示していることがわかる．予め導入されたトランスバースクラックは，新
たなトランスバースクラックが発生するまでは顕著に進展せず，新しくトランスバースクラックが発
生する程度の繰返し荷重が負荷され進展を開始する．従来，疲労き裂進展はき裂先端などの応力集中
部から進展する．すなわち，本来ならば予め導入されたトランスバースクラックを起点とし，繰返し
荷重が負荷されるとともに即座にトランスバースクラックが試験片内部へ進展することが予想される
が，本研究では予め導入されたトランスバースクラックから即座に試験片内部へ進展する挙動は観察
されなかった．この理由として，トランスバースクラックが静的引張荷重を付与することにより，導
入されたことが原因と考えられる．つまり，静的荷重を付与されることによりトランスバースクラッ
ク先端が降伏し，き裂先端部に圧縮残留応力が生じたためトランスバースクラックが進展しにくくな
ったことが要因の 1 つとして考えられる．図 6.15(b)においても，トランスバースクラックが発生する
回数で正規化した繰返し数を用いて，異なる応力レベル下におけるトランスバースクラック進展挙動
を評価できることが分かる． 
 層間剥離進展についても同様に図 6.16 及び図 6.17 から，予め導入されたトランスバースクラックの
影響は観察されず，標準試験片と予損傷試験片はほぼ同様の挙動を示していることがわかる．図 6.17
に示したグラフから，負荷応力レベルσmax/σb=0.50 の試験結果について層間剥離発生に遅れが観察され
た．しかし，図 6.17 に示したグラフは図 6.9 から得られたトランスバースクラック発生に関する近似
曲線を用いて正規化されている．つまり，負荷応力レベルσmax/σb=0.50 において，図 6.9 から得られた
近似曲線は，実際のトランスバースクラックが発生する繰返し回数よりも早く見積もっているため，
図 6.17 に示されたような違いが観察されたものと考えられる． 
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Fig. 6.10. Transverse crack density growth (a) and transverse crack propagation (b) as a function of 
number of cycles under the test condition of applied stress level of σmax/σb=0.5. 
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Fig. 6.11. Transverse crack density growth (a) and transverse crack propagation (b) as a function of 
number of cycles under the test condition of applied stress level of σmax/σb=0.4. 
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Fig. 6.12. Transverse crack density growth (a) and transverse crack propagation (b) as a function of 
number of cycles under the test condition of applied stress level of σmax/σb=0.35. 
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Fig. 6.13. Transverse crack density growth (a) and transverse crack propagation (b) as a function of 
number of cycles under the test condition of applied stress level of σmax/σb=0.3. 
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Fig. 6.14. Transverse crack density growth (a) and transverse crack propagation (b) as a function of 
number of cycles under the test condition of applied stress level of σmax/σb=0.2. 
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(a) Transverse crack density 
(b) Transverse crack length 
Fig. 6.15. Transverse crack density growth (a) and transverse crack propagation (b) as a function of 
normalized cycles at transverse crack onset. 
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Fig. 6.16. Delamination growth as a function of number of cycles. 
Fig. 6.17. Normalized delamination area as a function of normalized cycles at transverse crack onset. 
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6.3.3.3. 内部損傷観察 
 予め導入されたトランスバースクラックが層間剥離の発生に与える影響を詳細に調査するために，
軟X線探傷装置を用いて試験片の内部損傷観察を行った．図 6.18(a)は，疲労試験前の標準試験片 (n=0)，
図 6.18(b)は，標準試験片を用いて疲労試験を行った際の内部損傷状態 (σmax/σb=0.50，n=1.0×104 
cycles，f=5 Hz)，図 6.18(c)は，疲労試験前の予損傷試験片の内部損傷状態 (n=0)，図 6.18(d)は，予損
傷試験片を用いて疲労試験を行った際の内部損傷状態 (σmax/σb=0.40，n=2.0×104 cycles，f=5 Hz)をそ
れぞれ示している． 
一般に，CFRP 積層板の疲労における損傷挙動は，トランスバースクラックが試験片端部に発生し増
加する．試験片端部に発生したトランスバースクラックは試験片内部に進展し，トランスバースクラ
ック先端の応力集中により，隣接層のマトリックスクラックや層間剥離を引き起こす．発生した層間
剥離は繰返し負荷回数が増加するとともに，試験片内部に進展していく．最終的には，0 方向の繊維破
断によって試験片の破壊に至ることが知られている． 
一方，図 6.18 をそれぞれ比較すると，図 6.18(b)，図 6.18(d)の損傷観察写真を見ると，層間剥離は
トランスバースクラックが密な箇所から発生しており，トランスバースクラックの存在していない箇
所では層間剥離は発生していないことがわかる．つまり，この結果から分かるように，トランスバー
スクラックが生じることにより，トランスバースクラック先端の応力集中が層間剥離発生に寄与して
いるものと考えられる．一方で，予め導入されたトランスバースクラックの影響について比較すると，
図 6.18(d)において，層間剥離は疲労負荷によって新しく生じたトランスバースクラックを起点として
発生しており，初期損傷として与えたトランスバースクラックが層間剥離の起点となっていないこと
が分かる．つまり，負荷応力レベルσmax/σb≥0.40 の試験条件では，層間剥離の発生に関して，初期損
傷として導入されたトランスバースクラック単体での影響は小さく，隣接するトランスバースク
ラック間隔に影響しているものと考えられる． 
 
6.3.4 疲労試験結果 II（負荷応力レベルの違いによる損傷の発生形態の差異） 
 本研究において，負荷応力レベルの違いにより異なる内部損傷進展挙動が観察された．図 6.19 は負
荷応力レベルの違いによる内部損傷の差異を示している．図 6.19(a)，(b)は負荷応力レベルσmax/σb=0.60
で疲労試験を行った結果を示しており，図 6.19(c)，(d)は負荷応力レベルσmax/σb=0.35 の試験条件下で疲
労試験を行った結果を示している．6.3.3 節でも述べたように一般には，CFRP 積層板の疲労における
損傷は，その積層構成にも依存するが，トランスバースクラックが層間剥離に先行して進展すること
が知られている．さらに層間剥離の発生挙動においては，先に発生したトランスバースクラックが集
合した密な箇所から生じることが図 6.19(b)に示した実験結果から明らかになった． 
しかしながら，低負荷レベルで高サイクルにおける疲労試験を行った結果，図 6.19(c)，(d)に示すよ
うな損傷が観察された．これらの損傷観察写真から，層間剥離はトランスバースクラックと同時に進
展していることが分かる．さらに，図 6.20(d)を観察すると，層間剥離は，隣接するトランスバースク
ラック間隔が広い箇所からも発生していることが観察された．これらの損傷観察を踏まえると，低負
荷レベルにて高サイクルの繰返し負荷を与えると，層間剥離とトランスバースクラックは同時に発生
している，または，トランスバースクラックに先行して，層間剥離が発生しているものと考えられる． 
 第 5 章の図 5.8 及び図 5.9 に示した T700S/2500 の試験片を用いて同様の疲労試験を行った内部損傷
観察結果からも T800H/3631 の試験片と同様の結果が観察された．高応力レベルにおける疲労損傷進
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展挙動は，トランスバースクラックが先行して発生・進展し，トランスバースクラック密度が高
くなったところで層間剥離が発生した．一方で，低負荷レベル・高サイクル領域における層間剥
離進展挙動は，トランスバースクラックと同時に進展していることが観察された．これらの結果
からも，本研究で得られた実験結果は再現性のある結果であると思われる． 
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Transverse crack & Delamination 
5 mm 
(a) Standard specimen before the fatigue test (n=0). 
(b) σmax/σb=0.50, n=1.0×104 cycles, f=5 Hz (Standard specimen). 
5 mm Free edge 
Free edge 
Loading direction 
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Delamination emerging from 
transverse cracks caused by 
cyclic loading  
5 mm 
Pre-transverse cracks 
5 mm 
(c) Pre-damaged specimen before the fatigue test (n=0). 
(d) σmax/σb=0.40, n=2.0×104 cycles, f=5 Hz (Pre-damaged specimen). 
Fig. 6.18. The comparison of the internal damage growth behavior between “standard specimen” and 
“pre-damaged specimen”. 
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(a) σmax/σb=0.60, n=5.0×102 cycles, f=5 Hz. 
(b) σmax/σb=0.60, n=5.0×103 cycles, f=5 Hz. 
5 mm 
5 mm 
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(c) σmax/σb=0.35, n=1.0×106 cycles, f=100 Hz. 
(d) σmax/σb=0.35, n=2.0×106 cycles, f=100 Hz. 
5 mm 
5 mm 
Fig. 6.19. The difference of the internal damage growth behavior depending on the applied stress level 
(T800H/3631).  
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6.4 考察 
 
以上に得られた結果から，層間剥離の発生，進展挙動について考察する．CFRP 積層板の層間剥離の
発生形態は，図 6.20 に示すように大きく 2 種類に分類される．(1)本研究でも得られたような，試験片
の端部から生じるエッジデラミネーション．(2)試験片内部に進展したトランスバースクラックから発
生するローカルデラミネーションである．エッジデラミネーションの進展挙動については過去にさま
ざまな研究がなされており，その発生形態は，エッジ効果と呼ばれる試験片端部で面外方向応力が増
大されて引き起こされるモードⅠの破壊と，90 度層とその隣接層の機械的特性の差（ポアソン収縮等）
から生じるモードⅡの混合モードによる破壊が支配的であると言われている(16)．本研究においては図
6.18(b)，(d)に示したように，トランスバースクラックが密な箇所からのエッジデラミネーションの発
生が観察された．つまり，層間剥離発生の主要因として，エッジ効果によるモードⅠの破壊，90 度層
と隣接層の機械的特性の差から生じるモードⅡによる破壊，トランスバースクラック先端の応力集中
による影響であると考えられる． 
しかし，図 6.9 や，図 6.16，図 6.17 に示したように巨視的な評価による層間剥離の発生や進展につ
いては，予め与えたトランスバースクラックが層間剥離成長に及ぼす影響は小さいと考えられる．ト
ランスバースクラックの応力集中により層間剥離は誘発されやすくなることは損傷観察写真からも明
らかであるが，図 6.9 に示した線図から判断すると，初期に導入したトランスバースクラック単体によ
る応力集中の影響は，試験片毎のばらつきを考慮しても殆どないと言える．（ただし，ローカルデラミ
ネーションを引き起こす積層構成においては，トランスバースクラック先端の応力集中による破壊の
影響は大きいものと考えられる．）一方で，図 6.18(b)，(d)で観察された内部観察において，層間剥離は，
予め導入したトランスバースクラックからの層間剥離が発生するのではなく，疲労負荷によって新た
に生じたトランスバースクラックが集合した箇所から発生していることが確認された．この結果から，
トランスバースクラック密度と層間剥離の発生・進展にはある相関関係が存在するものと考えられる．
この相関関係については次章にて解析的評価を行う． 
また，低応力レベル，高サイクル疲労域において損傷形態が異なる理由については，トランスバー
スクラック形成における下限界の存在の可能性と，エッジ効果による影響が考えられる．低応力レベ
ルによる疲労試験ではトランスバースクラック形成における下限界に近づき，トランスバースクラッ
ク形成速度は低下する．一方で，試験片端部ではエッジ効果により，面外垂直応力が繰返し負荷され
る．そのため，トランスバースクラックが存在しなくても高サイクル領域では層間剥離が発生してし
まう可能性があると考えられる． 
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6.5 本章のまとめ 
 
本章では，成形されたままの「標準試験片」と予めトランスバースクラックを導入した「予損傷試
験片」の 2 種類の試験片を用いて，高サイクル疲労負荷下におけるトランスバースクラックが層間剥
離の発生，進展に及ぼす影響について実験的な調査を行った．実験結果から以下の結論を得た． 
1. 繰返し疲労負荷下におけるトランスバースクラック及び層間剥離の発生は，最大負荷応力に対する
繰返し振幅数のべき乗則によって評価することができる． 
2. 予め導入されたトランスバースクラック単体では層間剥離の発生や進展に大きな影響は及ぼさず，
層間剥離は，繰返し負荷によって新たに生じたトランスバースクラックが集合した部分で発生しや
すいことがわかった． 
3. 負荷応力レベルσmax/σb=0.30，0.35 の低応力レベルにおける疲労試験では，負荷応力レベル
σmax/σb=0.40~0.60 における疲労試験結果と比較し，疲労損傷進展挙動の差異が観察された．低負荷
応力レベル，高サイクル疲労試験では，トランスバースクラック密度に依存せず，トランスバース
クラックの疎な箇所からも層間剥離が発生，進展が観察された．これは，トランスバースクラック
形成による下限界の存在によるトランスバースクラック形成速度の遅れと，エッジ効果による試験
片端部で面外垂直応力が繰返し負荷されることに起因して生じるものと考えられる． 
4. 負荷応力レベルσmax/σb=0.20 の試験条件下において，繰返し数 3.0×108回まで，標準試験片，予損
傷試験片共に，新たなトランスバースクラック，層間剥離の発生及び進展は観察されなかった．こ
の結果は，損傷発生の下限界の可能性もあるが，図 6.9 から得られる損傷発生の予想曲線から，繰
返し数 1.0×109回程度で損傷が発生，進展する可能性もある．この結果に関しては，さらなる調査
が必要である． 
 
Soft X-ray photography 
Microscope 
Fig. 6.20. The difference of delamination growth behavior depending on laminate configulations. 
Damage observation from specimen surface. 
Damage observation from specimen edge. 
(a) Edge delamination (b) Local delamination 
Damage observation from specimen edge. 
Damage observation from specimen surface. 
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7.1 はじめに 
 
本章では，前章で得られた実験結果について解析的に評価を行うことを目的とする．前章では，予
め導入したトランスバースクラックが層間剥離成長に及ぼす影響について実験的な評価を行った．そ
の結果，予め導入されたトランスバースクラック単体では層間剥離の発生や進展に大きな影響は及ぼ
さず，層間剥離は，繰返し負荷によって新たに生じたトランスバースクラックが集合した部分で発生
しやすいことがわかった．一方で，低応力負荷，高サイクルにおける試験条件下では，層間剥離はト
ランスバースクラックの発生と同時，またはそれ以前に発生，進展する結果が得られた．本章では，
これらの事象を解析的に評価するために，トランスバースクラックを有する積層板の応力解析を行い，
さらに，トランスバースクラック密度の影響を考慮した層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出す
る．トランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率と層間剥離進展に伴うエネルギ解放率の関係
から，トランスバースクラック及び層間剥離の相互作用について解析的に評価する． 
 第 1 章にも示したように，トランスバースクラックを有する積層板の応力解析について，Shear-lag
解析，Hashin(1,2)が提案した変分原理を用いた応力解析，Schoeppner and Pagano(3)が提案した面外方向の
応力分布を考慮した応力解析などがある．これまでの解析において，隣接するトランスバースクラッ
ク間隔の影響を考慮にいれ，熱残留応力，エッジ効果を同時に評価した解析例は非常に少ない．また，
それらの解析手法は非常に複雑な計算を必要とする欠点がある． 
 一方，これまでのマトリックスクラックと層間剥離の相互作用についての研究について，第 1 章に
示したように，そのほとんどが 90°層に生じたマトリックスクラックを起点とする local delamination を
取り扱ったものであり，edge delaminationの発生，進展について調査された研究例は非常に少ない(4,5)．
Zhangら(5)はマトリックスクラックの影響を考慮に入れた edge delamination進展に伴うエネルギ解放率
を算出している．彼らは層内に生じたマトリックスクラック層を剛性が等価な未損傷層として取り扱
うことによって，エネルギバランスにより edge delamination 進展に伴うエネルギ解放率を算出した．
さらに，静的引張負荷下において，トランスバースクラックの影響を考慮に入れ層間剥離の発生につ
いて評価している．しかし，これらの解析において疲労損傷挙動における評価は行われておらず，ト
ランスバースクラックの影響を考慮した edge delamination進展挙動についても評価されていない． 
 本章では，まず，トランスバースクラックを有する積層板について隣接するトランスバースクラッ
ク間隔の影響，熱残留応力，エッジ効果を考慮に入れた応力解析について簡潔な手法を示す．さらに，
トランスバースクラックの影響を考慮した edge delamination 進展に伴うエネルギ解放率について定式
化する．導出された edge delamination 進展に伴うエネルギ解放率とトランスバースクラック形成に伴
うエネルギ解放率の関係から，疲労負荷下におけるトランスバースクラックと層間剥離の相互作用に
ついて定量的に評価を行う． 
 
 
 
 
 
 
 
             第 7章 トランスバースクラック成長及び層間剥離進展の相互作用における解析的評価 
 127
7.2 トランスバースクラックを有する積層版の応力解析 
 
 負荷応力レベルの違いにおける損傷挙動の差異が生じた原因は，トランスバースクラック発生及び
進展における下限界の影響と，面外方向のエッジ効果との相互作用が主要因であると考えられる．つ
まり，負荷応力レベルを低くすると，トランスバースクラックは，その発生や進展における下限界近
傍に近づき，トランスバースクラックの発生や進展に遅れが生じる．（この現象は，Liu ら(6)によって
も確認されている．）本研究で用いた積層構成ではエッジ効果により，90°層端部に大きな面外方向応
力が負荷されている．そのため，モードⅠ，モードⅡの破壊が層間剥離発生の主要因となり，トラン
スバースクラックが発生しないまま，層間剥離が発生して進展したものと考えられる． 
 そこで，本節ではトランスバースクラックが層間剥離の発生や進展に及ぼす影響を力学的に評価す
る目的で，エッジ効果，熱残留応力を考慮したトランスバースクラックを有する積層板内部の応力解
析を行った． 
 
7.2.1. 解析モデル 
提案された解析モデルは，[(S)/90]S の 2 プライモデルである．ここで(S)は任意の直交異方性材料を
示している．ここで，図 7.1，7.2に示すように中央の 90°層にトランスバースクラックが貫通している
モデルを考える．本研究ではトランスバースクラック間に挟まれたユニットセルモデルから，変分原
理を用いて各応力成分の解析を行った． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
2h 2t90 
tS 
2a 
2b 
z 
y 
x 
Fig. 7.1. The analytical model of [(S)/90n]s laminate and its representative unit. 
Fig. 7.2. Representative unit cell model using the coordinate system normalized by the half thickness of 
90° plies, t90.  
2 
λ 
a2  
b2  
z  
y  
x  
h2  
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7.2.2. 許容応力状態の構成 
 Hashin(1,2)，Narin(7)の仮定に従って，トランスバースクラックを有する積層板の x軸，y軸方向の応力
分布は以下の式で仮定する． 
 
)()(0)( kP
ij
k
ij
k
ij σσσ +=                 (7.1) 
 
ここで， )(0 k
ijσ は k層の未損傷状態における応力， )(kPijσ はトランスバースクラックが生じることによっ
て変化する k 層の摂動応力を表わしている．式(7.1)に従って，90°層，S 層における応力状態を式
(7.2)-(7.5)のように仮定する．ここで， )(1 xΦ ， )(2 xΦ ， )(1 yΩ ， )(2 yΩ は未知の関数である． 
 
)(1
)90(0)90( xxxxx Φσσ −=                               (7.2) 
)(1
)90(0)90( yyyyy Ωσσ −=                               (7.3) 
)(2
)(0)( xSxx
S
xx Φσσ −=                               (7.4) 
)(2
)(0)( ySyy
S
yy Ωσσ −=                               (7.5) 
 
式(7.2)-(7.5)に示した未知の関数は，式(7.6)，(7.7)に示す x軸方向，y方向の積層板全体の力のつりあい
を考えることにより減らすことが出来る． 
 
hdzdzdzdz
h
t
S
xx
t
xx
h
t
S
xx
t
xx 0
)(
0
)90()(0
0
)90(0
90
90
90
90 σσσσσ ∫∫∫∫ =+=+               (7.6) 
0
90
90
90
90 )(
0
)90()(0
0
)90(0 ∫∫∫∫ =+=+
h
t
S
yy
t
yy
h
t
S
yy
t
yy dzdzdzdz σσσσ                 (7.7) 
 
ここで，計算を簡単にするために図 7.3に示すように，90°層の厚さで無次元化された座標系 ( )zyx ,, を
考える．ここで，
90/ txx = ， 90/ tyy = ， 90/ tzz = ， 90/ thh = ， 90/ taa = ， 90/ tbb = ， 90/ ttS=λ とし，
式(7.2)-(7.5)を式(7.6)，(7.7)に代入すると，式(7.8)-(7.11)が得られる． 
 
)()90(0)90( xxxxx Φσσ −=                               (7.8) 
)()90(0)90( yyyyy Ωσσ −=                               (7.9) 
)(
1)(0)( xSxx
S
xx Φλ
σσ +=                             (7.10) 
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)(
1)(0)( ySyy
S
yy Ωλ
σσ +=                             (7.11) 
 
次に，式(7.8)-(7.11)の応力から平衡方程式により各応力成分を算出するために，境界条件を考える． 
 
【境界条件】 
①対称積層板であることから，試験片中央面におけるせん断応力は 0 である． 
 
0)0,,()0,,( )90()90( == yxyx yzxz σσ                       (7.12) 
 
②90°層及び S 層間において応力は連続である． 
 
)1,,()1,,( )()90( yxyx Sxzxz σσ =                                
)1,,()1,,( )()90( yxyx Syzyz σσ =                          (7.13) 
)1,,()1,,( )()90( yxyx Szzzz σσ =                                
 
③積層板上面において応力はフリーである． 
 
0),,(),,(),,( )()()( === hyxhyxhyx Szz
S
yz
S
xz σσσ               (7.14) 
 
式(7.12)-(7.14)の境界条件を満たし，式(7.8)-(7.11)を式(7.15)に示す平衡方程式に代入し計算すると，90°
層および S 層の各応力成分は式(7.16)-(7.27)のように表わされる． 
 
0
0
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)()()(
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∂
∂
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∂
∂
+
∂
∂
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∂
∂
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∂
∂
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∂
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∂
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∂
∂
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k
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k
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k
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k
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k
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k
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k
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σσσ
σσσ
σσσ
                           (7.15) 
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【90°層の応力成分】 
 
)()90(0)90( xxxxx Φσσ −=                                (7.16) 
)()90(0)90( yyyyy Ωσσ −=                                (7.17) 
2
)(
2
)( 2
2
22
2
2
)90( zh
y
yzh
x
x
zz
−
∂
∂
+
−
∂
∂
=
ΩΦ
σ                      (7.18) 
0)90( =xyσ                                     (7.19) 
z
y
y
yz ∂
∂
=
)()90( Ωσ                                 (7.20) 
z
x
x
xz ∂
∂
=
)()90( Φσ                                 (7.21) 
 
【S 層の応力成分】 
 
)(
1)(0)( xSxx
S
xx Φλ
σσ +=                             (7.22) 
)(
1)(0)( ySyy
S
yy Ωλ
σσ +=                             (7.23) 
( ) ( )2
2
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1
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∂
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=
Ω
λ
Φ
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σ               (7.24) 
0)( =Sxyσ                                     (7.25) 
( )zh
y
yS
yz −∂
∂
=
)(1)( Ω
λ
σ                             (7.26) 
( )zh
x
xS
xz −∂
∂
=
)(1)( Φ
λ
σ                             (7.27) 
 
7.2.3. 変分原理による関数の導出 
式(7.16)-(7.27)に表わされたこれらの応力は許容応力状態を構成する．つまり，上に示した式は，応
力のつり合い式，境界条件，境界面で連続という条件を満たしている．最小コンプリメンタリエネル
ギの原理を用いて，力学的に許容できる応力場を規定する未知の関数 )(xΦ ， )(yΩ を算出できる(1,2,7)．
弾性解析において，最小コンプリメンタリエネルギの原理に基づく変分解は次式にしめす関数Γを最
小にすることで求まる． 
 
∫ ∫∫ ⋅−+= V SV dSdVTdV 1 ˆ2
1
uσασσKσ･Γ                      (7.28) 
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ここでσは応力テンソル，Kはコンプライアンステンソル，αは線膨張係数テンソル，Vは体積，S1は
固定された変位条件 uˆにおける材料表面の面積である．この問題において，S1 はゼロである．すなわ
ち，変位の境界条件がないことを意味している． 
 今考えている範囲は，2つのトランスバースクラック間であり，すなわち， axa <<− ， byb <<− ，
hz <<0 においてΓを評価している．ここで， ∫ ⋅V dVKσσ , ∫V TdVασ , ∫ ⋅1 ˆS dSuσ は次のように表される． 
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    (7.29) 
 
直交異方材料の応力とひずみの関係式は式(7.30)，(7.31)のように表わされる．ここで下付き L, T はそ
れぞれ繊維に水平方向，繊維に垂直方向を表わしている．また，下付きの数字 1, 2, 3はそれぞれ x, y, z
軸に対応している．式(7.30), (7.31)を式(7.29)に代入して計算すると，式(7.28)は式(7.32)-(7.34)のように
表わされる． 
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CΓΓΓ += 0                                 (7.32) 
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ここで，式(7.33)における係数は以下の通りである． 
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式(7.32)を最小にする関数 )(xΦ ， )(yΩ の変分解はEuler-Lagrange方程式によって導き出される．式(7.32)
を考える時，
0Γ は関数 )(xΦ ， )(yΩ に無関係なので， CΓ のみを考慮すればよい．ここで，式(7.36)に
示すある汎関数 Jを考える． 
 
ydxdyxFJ
a
a
b
b∫ ∫− −= )",",',',,,,(],[ ΩΦΩΦΩΦΩΦ        (7.36) 
 
ここで，Φ は x のみに依存する関数であり，Ω は yのみに依存する関数である．そのため，式(7.36)
に示す汎関数は次式のように考えられる（注）． 
 
xdxFJ
a
a∫− ′′′= ),,,(][ ΦΦΦΦ                            (7.37) 
ydyFJ
b
b∫−= )",',,(][ ΩΩΩΩ                            (7.38) 
 
（注）Φ 及びΩが x ， yに独立でない場合，つまり， ),( yxΘ の関数であらわされる時，二重積分形で
表される 2 次の汎関数は， 
 
ydxd
yxyyxxyx
yxFJ
a
a
b
b∫ ∫− − ∂
∂
∂∂
∂
∂∂
∂
∂
∂
∂
∂
∂
∂
= ),,,,,,,,(][
2
222
2
2 ΘΘΘΘΘΘ
ΘΘ  
 
と表される．上式について Euler-Lagrange方程式を導くと，次式のように表される． 
 
0
,,
2
2
,,
2
,,
2
,,
2
2
,,
=







∂
∂
∂
∂
+







∂
∂
∂∂
∂
+







∂
∂
∂∂
∂
+







∂
∂
∂
∂
+







∂
∂
∂
∂
−







∂
∂
∂
∂
−
∂
∂
yyyxxyxxyx
F
x
F
yx
F
xy
F
x
F
y
F
x
F
ΘΘΘΘΘΘΘ
 
 
ここで， 
 
2
2
,,
2
,,
2
,,2
2
,,,, ,,,,,
yyxxyxyx
yyyxxyxxyx ∂
∂
=
∂∂
∂
=
∂∂
∂
=
∂
∂
=
∂
∂
=
∂
∂
=
Θ
Θ
Θ
Θ
Θ
Θ
Θ
Θ
Θ
Θ
Θ
Θ  
 
である． 
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式(7.37)及び(7.38)に示された 2 次の汎関数 Jの最小値を導出するために，Euler-Lagrange 方程式を用い
ると，式(7.37)及び式(7.38)は，次式のように表される． 
 
0
2
2
=



′′∂
∂
+



′∂
∂
−
∂
∂
ΦΦΦ
F
xd
dF
xd
dF
                     (7.39) 
0
"' 2
2
=



∂
∂
+



∂
∂
−
∂
∂
ΩΩΩ
F
yd
dF
yd
dF              (7.40) 
 
式(7.33)，(7.37)-(7.40)及び，式(7.41)に示す境界条件を用いて，計算すると式(7.42)及び式(7.43)のように
書き表される． 
 
0" =∫− xd
a
a
Φ ， 0" =∫− yd
b
b
Ω                         (7.41) 
 
0
2
1
"""
22
1
11 =−+++ ∫− C
T
yd
bC
C
qp xx
b
b
α∆
ΩΦΦΦ                (7.42) 
0
2
1
"""
22
1
22 =−+++ ∫− C
T
xd
aC
C
qp
yy
a
a
α∆
ΦΩΩΩ                (7.43) 
 
ここで， 
 
2
23
1
C
AA
p
−
= ， 
2
1
1
C
A
q = ， 
2
23
2
C
BB
p
−
= ， 
2
1
2
C
B
q =              (7.44) 
 
である．式(7.42)，式(7.43)を解くと，式(7.16)-(7.27)に示した未知の関数 )(xΦ ， )(yΩ が算出される． 
 
7.2.4. 未知の関数の算出 
式(7.42)について解く，式(7.42)における特解は 
 
11
1
22
1
1
2
1
2
11
A
T
yd
bA
C
C
T
yd
bC
C
q
xx
b
b
xx
b
b
P
α∆
Ω
α∆
ΩΦ
+−=






+−=
∫
∫
−
−
                  (7.45) 
 
である．また，一般解を求めるために次のように置く． 
 
01
2
1
4 =++ qp ζζ                              (7.46) 
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式(7.46)を解くと，式(7.47)のようになる． 
 
1
2
112
42
q
pp
−±−=ζ                             (7.47) 
 
式(7.47)について，実数のみを持つ解と，虚数を有する解に場合わけされる．また，p1について，すべ
ての材料に成り立つとは限らないが，CFRP，GFRP に関しては p1<0 となるようである． 
 
(I) 0
4
1
2
1 <− q
p のとき 
解ζは式(7.48)のようにおける． 
 
)( 11 βαζ i±±=                               (7.48) 
 
式(7.48)のようにおくと， )(xΦ は式(7.49)のように表される． 
 
)sincos()sincos(
)(
14131211
4321
11
4321
xExEexExEe
eDeDeDeDx
xx
xxxx
ββββ
Φ
αα
ζζζζ
+++=
+++=
−
     (7.49) 
 
ここで，D1，D2，D3，D4，E1，E2，E1，E4は未知の定数である．積層板の対称性を考慮すると， 
 
)()( xx −=ΦΦ                                 (7.50) 
 
であるので，E1=E3，E2=−E4となり，式(7.49)は次式に書き換えられる． 
 
xxMxxL
eexEeexEx
xxxx
111111
1211
sinsinhcoscosh
)(sin)(cos)( 1111
βαβα
ββφ αααα
+=
−++= −−
          (7.51) 
 
ただし，2E1=L1，2E2=M1である．式(7.42)の解は一般解に特解を加えることにより求められるので， 
 
11
1
111111
2
1
sinsinhcoscosh)(
A
T
yd
bA
C
xxMxxLx xx
b
b
α∆
ΩβαβαΦ +−+= ∫−      (7.52) 
 
ここで，計算の簡易化のために， 
 
xxxf 111 coscosh)( βα=                              (7.53) 
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xxxg 111 sinsinh)( βα=                              (7.54) 
1
1
1
A
C
r =                                      (7.55) 
yd
b
b
b∫−= ΩΩ 2
1
                                 (7.56) 
1
1
A
T
R xx
α∆
=                                    (7.57) 
 
とおくと，式(7.52)は 
 
111111 )()()( RrxgMxfLx +−+= ΩΦ                     (7.58) 
 
とおける．次に，L1，M1 を求める．き裂表面では応力が作用しないという条件から，式(7.16)，(7.26)
より， )90(0)( xxa σΦ =± ， 0)( =±′ aΦ である．これらの条件を代入すると L1，M1 は次式のように表わさ
れる． 
 
( ){ }Ωσ 11)90(0
1111
1
1
)()()()(
)(
rR
agafagaf
ag
L xx +−′−′
′
=                   (7.59) 
( ){ }Ωσ 11)90(0
1111
1
1
)()()()(
)(
rR
agafagaf
af
M xx +−′−′
′−
=                   (7.60) 
 
ここで，計算の簡単のため， )(xΦ を次のように置く． 
 
( ) ( )ΩϕΩσΦ 1111)90(0 )()( rRxrRx xx −++−=                     (7.61) 
 
式(7.58)に式(7.61)を代入すると， 
 
)()()( 1111 xgGxfFx +=ϕ                              (7.62) 
 
となる．ここで，F1，G1は次のようにあらわされる． 
 
( )
aa
aaaa
agafagaf
ag
F
1111
111111
1111
1
1
2sin2sinh
cossinhsincosh2
)()()()(
)(
βααβ
βαββαα
+
+
=
′−′
′
=
              (7.63) 
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( )
aa
aaaa
agafagaf
af
G
1111
111111
1111
1
1
2sin2sinh
sincoshcossinh2
)()()()(
)(
βααβ
βαββαα
+
−−
=
′−′
′−
=
               (7.64) 
 
ここで， α1とβ1， θは図 7.3 に示す関係にあり，以下のように表される． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
式(7.46)，(7.47)，(7.48)より 
 
2
12
1
2
1
p
−=− βα                                   (7.65) 
1
2
1
11
4
2 q
p
−=βα                                 (7.66) 
1
1
1 tanθ
α
β
=                                 (7.67) 
 
式(7.66)，(7.67)より， 
 
1
2
1
1
2
1
4
tan2 q
p
−=θα                                 (7.68) 
 
2 乗して 
 
Re. 
Im. 
α+iβ 
θ 
O 
Fig. 7.3. Definition of α, β and θ. 
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1
22
1
2
11
24
1 )(tan4 q−−=− βαθα                             (7.69) 
 
式(7.67)を式(7.69)に代入しβ1を消去すると， 
 
1
2
1
24
1 )tan1( q=+ θα                                (7.70) 
   
が得られる．式(7.70)からα1は 
 
1
4/1
11 cosθα q=                                   (7.71) 
 
式(7.67)からβ1は 
 
1
4/1
11 sinθβ q=                                   (7.72) 
 
次に，θ1を求める．式(7.48)から， 
 
( )
1
2
11
11
2/1
1
2
11
2/1
1
2
1
4/1
11
4/1
1
2
11
2
42
)2sin2(cos
)sin(cos
sincos
)(
q
pp
iq
iq
qiq
i
−±−=
±=
±=
±=
±=
θθ
θθ
θθ
βαζ
                       (7.73) 
 
実数部と虚数部を比較して 
 
4
2sin
2
1
111
p
qq −=θ                           (7.74) 
2
2cos 111
p
q −=θ                              (7.75) 
 
よって 
 
1
4
2tan
2
1
1
1 −=
p
q
θ                             (7.76) 
 
式(7.43)についても同様に解く． 
まず，特解は 
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11
1
22
1
2
2
1
2
11
B
T
xd
aB
C
C
T
xd
aC
C
q
yya
a
yya
a
P
α∆
Φ
α∆
ΦΩ
+−=






+−=
∫
∫
−
−
                        (7.77) 
 
である．また，一般解を求めるために次のように置く． 
 
02
2
2
4 =++ qp ζζ                                  (7.78) 
 
これを解くと， 
 
2
2
222
42
q
pp
−±−=ζ                                (7.79) 
 
(II) 0
4
2
2
2 <− q
p のとき 
解λは次のように表わされる． 
 
)( 22 βαζ i±±=                                   (7.80) 
 
上述したように同様に解いて， 
 
11
1
222222
2
1
sinsinhcoscosh)(
B
T
xd
aB
C
yyMyyLy
yya
a
α∆
ΦβαβαΩ +−+= ∫−     (7.81) 
 
ここで，計算の簡易化のために， 
 
yyyf 222 coscosh)( βα=                              (7.82) 
yyyg 222 sinsinh)( βα=                              (7.83) 
1
1
2
B
C
r =                                     (7.84) 
xd
a
a
a∫−= ΦΦ 2
1
                               (7.85) 
1
2
B
T
R
yyα∆=                                   (7.86) 
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とおくと，式(7.81)は 
 
222222 )()()( RrygMyfLy +−+= ΦΩ                     (7.87) 
 
とおける．次に，L2，M2 を求める．試験片側面では応力フリーという条件から，式(7.17)，(7.20)を用
いて )90(0)( yyb σΩ =± ， 0)( =±′ bΩ である．これらの条件を代入すると L2，M2は次式のように表される． 
 
( ){ }Φσ 22)90(0
2222
2
2
)()()()(
)(
rR
bgbfbgbf
bg
L yy +−′−′
′
=             (7.88) 
( ){ }Φσ 22)90(0
2222
2
2
)()()()(
)(
rR
bgbfbgbf
bf
M yy +−′−′
′−
=             (7.89) 
 
ここで，計算の簡単のため， )(yΩ を次のように置く． 
 
( ) ( )ΦωΦσΩ 2222)90(0 )()( rRyrRy yy −++−=                  (7.90) 
 
式(7.87)に式(7.90)を代入すると， 
 
)()()( 2222 ygGyfFy +=ω                           (7.91) 
 
となる．ここで，F2，G2は次のようにあらわされる． 
 
( )
bb
bbbb
bgbfbgbf
bg
F
2222
222222
2222
2
2
2sin2sinh
cossinhsincosh2
)()()()(
)(
βααβ
βαββαα
+
+
=
′−′
′
=
               (7.92) 
( )
bb
bbbb
bgbfbgbf
bf
G
2222
222222
2222
2
2
2sin2sinh
sincoshcossinh2
)()()()(
)(
βααβ
βαββαα
+
−−
=
′−′
′−
=
             (7.92) 
 
ここで，上述した方法と同様に，α2及びβ2，θ2は 
 
2
4/1
22 cosθα q=                                  (7.93) 
2
4/1
22 sinθβ q=                                  (7.94) 
             第 7章 トランスバースクラック成長及び層間剥離進展の相互作用における解析的評価 
 141
1
4
2tan
2
2
2
2 −=
p
q
θ                                (7.95) 
 
である．式(7.63)，(7.64)，(7.88)，(7.89)においてΦ ，Ω は未知数である．ここで，式(7.62)，(7.63)，
(7.64)，(7.87)，(7.88)，(7.89)を用いてΦ ，Ω は以下のように求められる． 
 
( ){ } ( ) ( ){ }
)1)(1(1
1
21
22
)90(0
111
)90(0
ωϕ
ωσϕϕσ
Φ
−−−
+−−−+−
=
rr
RRrRR yyxx
              (7.96) 
( ){ } ( ) ( ){ }
)1)(1(1
1
21
11
)90(0
222
)90(0
ωϕ
ϕσωωσ
Ω
−−−
+−−−+−
=
rr
RRrRR xxyy
             (7.97) 
 
ここでϕ ，ω は次のように表わされる． 
 
)2sin2sinh)((
)2cos2(cosh2
1111
2
1
2
1
1111
aaa
aa
βααββα
βαβα
ϕ
++
−
=                    (7.98) 
)2sin2sinh)((
)2cos2(cosh2
2222
2
2
2
2
2222
bbb
bb
βααββα
βαβα
ω
++
−
=                   (7.99) 
 
次に，式(7.47)において， 
(III) 0
4
1
2
1 >− q
p のとき 
解ζは以下のようにおける． 
 
11 , βαζ ±±=                                 (7.100) 
 
解ζを式(7.100)とおくと， )(xΦ は次のように表される． 
 
xxxx
xxxx
eDeDeDeD
eDeDeDeDx
1111
4321
4321
4321)(
ββαα
ζζζζΦ
−− +++=
+++=
               (7.101) 
 
積層板の対称性を考慮すると， 
 
)()( xx −=ΦΦ                            (7.102) 
 
であるので，D1=D2，D3=D4となり，式(7.102)は次式に書き換えられる． 
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xMxL
xDxD
eeDeeDx xxxx
1111
1311
31
coshcosh
cosh2cosh2
)()()( 1111
βα
βα
Φ ββαα
+=
+=
+++= −−
                   (7.103) 
 
ただし，2D1=L1，2D3=M1とする． 
式(7.42)の解は一般解に特解を加えることにより求められるので， 
 
11
1
1111
2
1
coshcosh)(
A
T
yd
bA
C
xMxLx xx
b
b
α∆
ΩβαΦ +−+= ∫−          (7.104) 
 
ここで，計算の簡易化のために， 
 
xxf 11 cosh)( α=                                 (7.105) 
xxg 11 cosh)( β=                                 (7.106) 
1
1
1
A
C
r =                                     (7.107) 
yd
b
b
b∫−= ΩΩ 2
1
                               (7.108) 
1
1
A
T
R xx
α∆
=                                   (7.109) 
 
とおくと，式(7.104)は 
 
111111 )()()( RrxgMxfLx +−+= ΩΦ                     (7.110) 
 
とおける．次に，L1，M1 を求める．き裂表面では応力が作用しないという条件から，式(7.9)より
)90(0)( xxa σΦ =± ， 0)( =±′ aΦ ，であるので，これらの条件を代入すると L1，M1 は次式のように表わさ
れる．式(7.104)，(7.110)の記号は上述した式(7.52)，(7.58)と等しい，ただし，それぞれの記号の中身が
異なるので，注意が必要である． 
 
( ){ }Ωσ 11)90(0
1111
1
1
)()()()(
)(
rR
agafagaf
ag
L xx +−′−′
′
=                (7.111) 
( ){ }Ωσ 11)90(0
1111
1
1
)()()()(
)(
rR
agafagaf
af
M xx +−′−′
′−
=                (7.112) 
 
ここで，計算の簡単のため， )(xΦ を次のように置く． 
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( ) ( )ΩϕΩσΦ 1111)90(0 )()( rRxrRx xx −++−=               (7.113) 
 
式(B12)に式(Ｂ13-1)を代入すると， 
 
)()()( 1111 xgGxfFx +=ϕ                          (7.114) 
 
となる．ここで，F1，G1は次のようにあらわされる． 
 
( )aaa
agafagaf
ag
F
11111
1
1111
1
1
cothcothsinh
)()()()(
)(
βααβα
β
−
=
′−′
′
=
                  (7.115) 
( )aaa
agafagaf
af
G
11111
1
1111
1
1
cothcothsinh
)()()()(
)(
βααββ
α
−
−
=
′−′
′−
=
                  (7.116) 
 
次に，式(7.43)を解く． 
まず，特解は 
 
11
1
22
1
2
2
1
2
11
B
T
xd
aB
C
C
T
xd
aC
C
q
yya
a
yya
a
P
α∆
Φ
α∆
ΦΩ
+−=






+−=
∫
∫
−
−
                    (7.117) 
 
である．また，一般解を求めるために次のように置く． 
 
02
2
2
4 =++ qp ζζ                            (7.118) 
 
これを解くと， 
 
2
2
222
42
q
pp
−±−=ζ                           (7.119) 
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(IV) 0
4
2
2
2 >− q
p のとき， 
ζの解は次のように表わされる． 
 
22 , βαζ ±±=                                   (7.120) 
 
同様に解いて， 
 
11
1
2222
2
1
coshcosh)(
B
T
xd
aB
C
yMyLy
yya
a
α∆
ΦβαΩ +−+= ∫−            (7.121) 
 
ここで，計算の簡易化のために， 
 
yyf 22 cosh)( α=                                  (7.122) 
yyg 22 cosh)( β=                                  (7.123) 
1
1
2
B
C
r =                                       (7.124) 
xd
a
a
a∫−= ΦΦ 2
1
                                (7.125) 
1
2
B
T
R
yyα∆=                                    (7.126) 
 
とおくと，式(7.121)は 
 
222222 )()()( RrygMyfLy +−+= ΦΩ                     (7.127) 
  
とおける．次に，L2，M2 を求める．試験片側面では応力フリーという条件から，式(7.17)，(7.20)を用
いて )90(0)( yyb σΩ =± ， 0)( =±′ bΩ である．これらの条件を代入すると L2，M2は次式のように表される． 
 
( ){ }Φσ 22)90(0
2222
2
2
)()()()(
)(
rR
bgbfbgbf
bg
L yy +−′−′
′
=                (7.128) 
( ){ }Φσ 22)90(0
2222
2
2
)()()()(
)(
rR
bgbfbgbf
bf
M yy +−′−′
′−
=                (7.129) 
 
ここで，計算の簡単のため， )(yΩ を次のように置く． 
 
( ) ( )ΦωΦσΩ 2222)90(0 )()( rRyrRy yy −++−=                    (7.130) 
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式(7.127)に式(7.130)を代入すると， 
 
)()()( 2222 ygGyfFy +=ω                           (7.131) 
 
となる．ここで，F2，G2は次のようにあらわされる． 
 
( )bbb
bgbfbgbf
bg
F
22222
2
2222
2
2
cothcothsinh
)()()()(
)(
βααβα
β
−
=
′−′
′
=
                   (7.132) 
( )bbb
bgbfbgbf
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G
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2
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2
2
cothcothsinh
)()()()(
)(
βααββ
α
−
−
=
′−′
′−
=
                   (7.133) 
 
式(7.110)，(7.127)をもちいてΦ ，Ω は以下のように求められる． 
 
( ){ } ( ) ( ){ }
)1)(1(1
1
21
22
)90(0
111
)90(0
ωϕ
ωσϕϕσ
Φ
−−−
+−−−+−
=
rr
RRrRR yyxx
             (7.134) 
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=
rr
RRrRR xxyy
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ここでϕ ，ω は次のように表わされる． 
 
aaa 11111
1
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1
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ϕ
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−=                 (7.137) 
 
式(7.42)から式(7.137)までを簡潔にまとめると， )(xΦ ， )(yΩ は以下のように表される． 
 
111111 )()()( RrxgMxfLx +−+= ΩΦ                        (7.138) 
222222 )()()( RrygMyfLy +−+= ΦΩ                       (7.139) 
 
             第 7章 トランスバースクラック成長及び層間剥離進展の相互作用における解析的評価 
 146
ここで，それぞれの定数は， 
 
( ){ }Ωσ 11)90(0
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( ){ }Ωσ 11)90(0
1111
1
1
)()()()(
)(
rR
agafagaf
af
M xx +−′−′
′−
=                    (7.141) 
( ){ } ( ) ( ){ }
)1)(1(1
1
21
11
)90(0
222
)90(0
ωϕ
ϕσωωσ
Ω
−−−
+−−−+−
=
rr
RRrRR xxyy
               (7.142) 
1
1
1
A
C
r =                                         (7.143) 
1
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rR
bgbfbgbf
bf
M yy +−′−′
′−
=                    (7.146) 
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1
1
2
B
C
r =                                       (7.148) 
1
2
B
T
R
yyα∆=                                    (7.149) 
 
0
4
1
2
1 <− q
p ， 0
4
2
2
2 <− q
p の時 
 
xxxf 111 coscosh)( βα=                             (7.150) 
xxxg 111 sinsinh)( βα=                             (7.151) 
 
yyyf 222 coscosh)( βα=                            (7.152) 
yyyg 222 sinsinh)( βα=                             (7.153) 
 
)2sin2sinh)((
)2cos2(cosh2
1111
2
1
2
1
1111
aaa
aa
βααββα
βαβα
ϕ
++
−
=                    (7.154) 
)2sin2sinh)((
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2222
2
2
2
2
2222
bbb
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βαβα
ω
++
−
=                   (7.155) 
 
ここで，α1,β1, α2, β2 は次のように定義される． 
 
1
4/1
11 cosθα q=                                    (7.156) 
1
4/1
11 sinθβ q=                                    (7.157) 
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1
4
2tan
2
1
1
1 −=
p
q
θ                                  (7.158) 
 
2
4/1
22 cosθα q=                                   (7.159) 
2
4/1
22 sinθβ q=                                   (7.160) 
1
4
2tan
2
2
2
2 −=
p
q
θ                                 (7.161) 
 
0
4
1
2
1 >− q
p ， 0
4
2
2
2 >− q
p の時， 
 
xxf 11 cosh)( α=                                  (7.162) 
xxg 11 cosh)( β=                                 (7.163) 
 
yyf 22 cosh)( α=                                 (7.164) 
yyg 22 cosh)( β=                                 (7.165) 
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ここで，α1, β1, α2, β2は次のように定義される． 
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7.2.5. 有限要素解析 
 上記解析モデルの妥当性を確認するために，汎用コードMarcを用いて 3次元有限要素解析を行った．
トランスバースクラック間隔の影響について調査するため 2種類の解析モデルを考えた．1 つはトラン
スバースクラック間隔が広いモデル(model 1：a=5mm)．もう一方は，トランスバースクラック間隔が
狭いモデル(model 2：a=0.75mm)である．図 7.4は model 1の有限要素モデルを示している．有限要素モ
デルについて，(S)は古典積層理論を用いて[45/0/-45]Tを 1 層の直交異方性材料として近似的に計算を行
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った．解析モデルは，長さ 5mm，または，0.75mmとし幅 5mm，1 層の厚さ 0.144mmとし，90°層では，
厚さ方向に 10分割，S 層では厚さ方向に 6 分割している．中央 90°層の中央面の対称性から 1/8 モデル
である．また，90°層に幅方向へ貫通したトランスバースクラックを挿入している．要素は 8節点ブロ
ック要素を用い，x方向へ節点変位によりεx=0.005の歪を付与した．本解析は熱残留応力も考慮してい
る．全要素数は 18000 である．本解析で用いた材料定数を表 7.1 に示す． 
 
 
Table 7.1. Mechanical properties of T800H/3631. 
Longitudinal Young’s modulus EL [GPa] 165 
Transverse Young’s modulus ET [GPa] 8.0 
In-plane shear modulus GLT [GPa] 4.2 
In-plane Poisson’s ratio νLT  0.32 
Out-plane Poisson’s ratio νTT  0.49* 
Longitudinal thermal expansion coefficients αL [×10
−6
/K] 0.1 
Transverse thermal expansion coefficients αT [×10
−6
/K] 3.6 
90° ply thickness t90 [mm] 0.144 
S ply thickness tS [mm] 0.432 
Length of model a [mm] 5.0 or 0.75 
Width of model b [mm] 5.0 
* Assumed value 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
x 
y 
z 
Fig. 7.4. Finite element model and boundary conditions of model 1.  
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7.2.6. 解析結果 
 提案した解析モデルの妥当性を確認するために有限要素法を用いて応力解析を行い，それぞれの応
力成分についての結果を比較した．また，トンスバースクラック間隔による影響について調査するた
めに，model 1 (a=5mm)と model 2 (a=0.75mm)の 2 種類のモデルについて計算を行った．解析結果を図
7.5～7.9 に示す．それぞれの結果は，未損傷状態における積層版について熱残留応力を考慮した 90°層
内の面内垂直応力 )90(I
xxσ または )90(Iyyσ で正規化されている．図 7.5(a)，(b)はそれぞれ model 1，model 2
におけるσxxの解析結果である．model 1については，(x, y, z)=(0≤a≤5, 0, 0)の応力分布，model 2におい
ては，(x, y, z)=(0≤a≤0.75, 0, 0)の応力分布を示している．図 7.6(a)，(b)はそれぞれ model 1，model 2にお
けるσyyの解析結果である．model 1，model 2ともに，(x, y, z)= (0, 0≤b≤5, 0)の応力分布を示している．
図 7.7(a)，(b)と(c)，(d)はそれぞれ model 1，model 2におけるσzzの解析結果である．model 1については，
(x, y, z)=(0≤a≤5, 0≤b≤5, 0)の応力分布，model 2においては，(x, y, z)=(0≤a≤0.75, 0≤b≤5, 0)の応力分布を示
している．図 7.8(a)，(b)はそれぞれ model 1，model 2におけるσxzの解析結果である．model 1について
は，(x, y, z)=(0≤a≤5, 0, t90)の応力分布，model 2においては，(x, y, z)=(0≤a≤0.75, 0, t90)の応力分布を示し
ている．図 7.9(a)，(b)はそれぞれ model 1，model 2におけるσyzの解析結果である．model 1，model 2
ともに，(x, y, z)= (0, 0≤b≤5, t90)の応力分布を示している． 
 これらの結果を比較すると，トランスバースクラック間隔が狭くなると，若干の誤差が生じるが，
提案された解析モデルと，FEM の結果は概ねよい一致を示していることがわかる．図 7.5(a)では，ト
ランスバースクラック表面で，応力が 0 になりトランスバースクラックから遠ざかるにつれて応力が
回復していることが分かる．一方，図 7.5(b)においてトランスバースクラック間隔が狭くなると，90°
層での応力は完全に回復しないことが表現できている．図 7.6においては，試験片端部で面内垂直応力
σyyは 0 になり，徐々に内部で回復していることが分かる．面内垂直応力σyyはトランスバースクラック
間隔に殆ど影響を受けないことが分かる．図 7.7(a)，(b)において，トランスバースクラックの影響とエ
ッジ効果の両方を表現できていることが分かる．[S/90]s 積層板（S：45/0/−45）の場合，試験片中央面
における端部では，大きな面外垂直応力σzz が負荷されていることがわかる．一方，図 7.7(c)，(d)に示
したようにトランスバースクラック間隔が狭くなっても，エッジ効果はほとんど変化していないこと
がわかる．提案されたモデルにおいて，式(7.2)-(7.5)に示した面内垂直応力における仮定で面外方向（z
軸方向）における応力分布は考慮していない．そのため，層間におけるクラック近傍の応力は FEMの
結果とよい一致を示さないことに注意しなければならない．また，本研究では，最小コンプリメンタ
リエネルギの原理を用いて応力場の解析を行っている．つまり，平衡方程式と境界条件を満足し，適
合方程式は満足されておらず正確なひずみ場は算出されていない．そのため，ポアソン収縮によって
生じる応力分が正確に表現されず，数値解析との誤差が生じたものと考えられる．特に，90°層のトラ
ンスバースクラック近傍は，応力場，ひずみ場が変化するため，誤差が大きくなると考えられる． 
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Fig. 7.5. Stress distribution of σxx at y=0 and z=0 in the x-axis comparison between results calculated 
with the analytical model and FEM in the two types of models. 
(a) model 1 (a=5 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
(b) model 2 (a=0.755 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
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Fig. 7.6. Stress distribution of σyy at x=0 and z=0 in the y-axis comparison between results calculated 
with the analytical model and FEM in the two types of models. 
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(a) model 1 (a=5 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
(b) model 2 (a=0.755 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
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(a) Analytical model, model 1 (a=5 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
(b) FEM, model 1 (a=5 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
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(c) Analytical model, model 2 (a=0.75 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
(d) FEM, model 2 (a=0.75 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
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Fig. 7.7. Stress distribution of σzz at and z=0 in the xy-plane comparison between results calculated 
with the analytical model and FEM in the two types of models. 
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Fig. 7.8. Stress distribution of σxz at y=0 and z=t90 in the x-axis comparison between results calculated 
with the analytical model and FEM in the two types of models. 
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(a) model 1 (a=5 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
(b) model 2 (a=0.755 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
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Fig. 7.9. Stress distribution of σyz at x=0 and z=t90 in the y-axis comparison between results 
calculated with the analytical model and FEM in the two types of models. 
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(a) model 1 (a=5 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
(b) model 2 (a=0.755 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
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7.2.7. 解析結果による実験結果の考察 
本来，[S/90]s 積層版のトランスバースクラック近傍における層間の面外垂直応力σzz は応力集中によ
り引張りの負荷を受けることが知られている(3)．つまり，本研究に用いた積層構成[45/0/−45/90]sにおい
てエッジデラミネーションの発生は，試験片端部に生じる面外垂直応力σzz によるモード I，および，
隣接層との機械的特性の差から生じるモード II，さらにトランスバースクラック近傍の応力集中が主
な原因であると考えられる．しかしながら，7.3.3 節に示した実験結果から，予め導入されたトランス
バースクラックから即座に層間剥離が発生するわけではなく，トランスバースクラックが増加し，密
になった箇所から層間剥離が発生したことを考えると，トランスバースクラック単体による，クラッ
ク近傍の応力集中の影響は小さいと考えられる．または，試験片端部におけるトランスバースクラッ
ク近傍では大きな面外方向応力が働いているため，トランスバースクラック先端から層間剥離が発生
している可能性もある．しかしながら，応力が高くなっているエリアが小さく進展には至らないため，
軟 X 線では観察されない程度の剥離領域であることも考えられる． 
 
7.3 トランスバースクラック及び層間剥離を有する剛性低下の算出 
 
 本節にてトランスバースクラック増加に伴う剛性低下，トランスバースクラックを有するときの層
間剥離進展に伴う剛性低下を算出する． 
 
7.3.1 トランスバースクラック増加に伴う積層板の剛性低下 
 前節でトランスバースクラックを有する積層板の応力解析を行った．同一のモデルを用いて，トラ
ンスバースクラック増加に伴う積層板の剛性低下について導出する．積層板の全コンプリメンタリエ
ネルギは 
 
CUUU += 0                                      (7.172) 
 
と表される．ここで， 
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である．これを式(7.16)-(7.27)を用いて計算すると， 
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σ
λ
σσλ
ν
σ
λ
σσσ
ν
σ
       (7.174) 
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( )
( ) ( ) ( )
∫ ∫
∫ ∫
− −
− −








+′′+′′+′+
+′′+′′+′+
=






′′+′′+′′+′′+′′+′′+
′′+′′+′+′+++
=
a
a
b
b
a
a
b
b
C
ydxd
CBCB
BACAA
ydxd
CBA
CBACBA
U
ΦΩΩΩΩΩ
ΩΦΦΦΦΦ
ΩΦΩΦΩΩΦΦ
ΩΦΩΦΦΩΩΦ
13
2
2
2
2
2
13
2
2
2
2
2
1
333
2
2
2
2
2
21
2
1
2
1
22
1
2
2
1
  (7.175) 
 
が得られる．ここで，
CU は，先に述べたオイラ ・ーラグランジュ方程式を満たしているので，式(7.42)，
(7.43)に示された等式が成り立っている．ここで，再びその等式を示す． 
 
0
2
1
22
1
1
"
1
"" =−+++ ∫− C
T
yd
bC
C
qp xx
b
b
α∆
ΩΦΦΦ                  (7.42) 
0
2
1
22
1
2
"
2
"" =−+++ ∫− C
T
xd
aC
C
qp
yya
a
α∆
ΦΩΩΩ                 (7.43) 
 
式(7.42)，(7.43)を用いて，式(7.175)を簡単な形で表す．まず，式(7.42)から次式のように変形できる． 
 
0)( 11
"
23
""
2 =−++−+ TCAAAC xxα∆ΩΦΦΦ                    (7.176) 
 
両辺にΦ をかけて， 
 
( ) 0)( 121"23""2 =−++−+ Φα∆ΩΦΦΦΦΦ TCAAAC xx               (7.177) 
 
両辺を積分して，次式が得られる 
 
( )[ ] 0)( 121"23""2 =−++−+∫− xdTCAAAC
a
a
xx Φα∆ΩΦΦΦΦΦ            (7.178) 
 
ここで，部分積分より， 
 
∫ ∫− −+=
a
a
a
a
xx xdaxd
2''''')90(0"" )(2 ΦΦσΦΦ                      (7.179) 
∫ ∫− −−=
a
a
a
a
xdxd
2''' ΦΦΦ                              (7.180) 
 
式(7.179)，(7.180)を用いて式(7.178)を計算すると次式が得られる． 
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( )[ ] 0)()(2 1212'232"2''')90(02 =−++−−+ ∫− xdTCAAACaC
a
a
xxxx Φα∆ΩΦΦΦΦσ    (7.181) 
 
y軸方向においても同様に，  
 
( )[ ] 0)()(2 1212'232"2''')90(02 =−++−−+ ∫− ydTCBBBCbC
b
b
yyyy Ωα∆ΦΩΩΦΩσ    (7.182) 
 
また，式(7.176)の両辺を積分して， 
 
022)(2 11
'''
2 =−++ ∫− TaCaxdAaC xx
a
a
α∆ΩΦΦ                    (7.183) 
 
式(7.183)を変形して， 
 
TCAa
a
C
xxα∆ΩΦΦ −+=− 11
'''2 )(                      (7.184) 
 
同様に，y軸方向は， 
 
TCBb
b
C
yyα∆ΦΩΩ −+=− 11
'''2 )(                      (7.185) 
 
式(7.181)，(7.182)，(7.184)，(7.185)を式(7.175)に代入すると， 
 
( ) ( )








−−
+++++
=
)90(0)90(0
)90(0
1
)90(0
1
)90(0
1
)90(0
1
2
yyyyxxxx
yyyyxxxxyyxx
C
TT
TBCTCA
baU
σα∆σα∆
Ωα∆σσΦα∆σσ
   (7.186) 
 
が得られる．ここで，Φ ，Ω はそれぞれ，式(7.147)，(7.142)のように表されるが，次式に示されるよ
うに，機械的項と熱的項に分類される． 
 
)0()0( 0 ==
+=
σ
ΦΦΦ
T
                             (7.187) 
)0()0( 0 ==
+=
σ
ΩΩΩ
T
                             (7.188) 
 
ここで，
)0( =T
Φ ，
)0( 0 =σ
Φ ，
)0( =T
Ω ，
)0( 0 =σ
Ω はそれぞれ以下に示す式で表される． 
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( )
)1)(1(1
1
21
1
)90(0)90(0
)0( ωϕ
ωϕσϕσ
Φ
−−−
−−
=
= rr
ryyxx
T
                       (7.189) 
( ) ( )
)1)(1(1
)1(11
21
211
)0( 0 ωϕ
ωϕϕ
Φ
σ −−−
−−−−
=
= rr
RrR
                    (7.190) 
( )
)1)(1(1
1
21
2
)90(0)90(0
)0( ωϕ
ϕωσωσ
Ω
−−−
−−
=
= rr
rxxyy
T
                      (7.191) 
( ) ( )
)1)(1(1
)1(11
21
122
)0( 0 ωϕ
ϕωω
Ω
σ −−−
−−−−
=
= rr
RrR
                   (7.192) 
 
クラックを有するときの剛性低下は，最小コンプリメンタリエネルギの原理から， 
 
)0(0)0()0( ===
+=≤
TCTT
eff UUUU                      (7.193) 
 
と表される．上式は，最小コンプリメンタリエネルギの原理から導出されるコンプリメンタリエネル
ギの値は，実際のコンプリメンタリエネルギより小さくならないことを示している．上式から， 
 
)0(
0
2
0
2
0
22 =
+≤
TCeff
TC
UV
E
V
E
σσ
                         (7.194) 
 
となり，トランスバースクラックを有する時の剛性は以下の式で表される． 
 
V
U
EE
TC
eff
TC
2
0
)0(
0
211
σ
=+≤                            (7.195) 
 
ここで，
)0( =TC
U は，式(7.186)，(7.189)，(7.191)より， 
 
( ) ( )[ ]
)0(
)90(0
1
)90(0
1)0(
)90(0
1
)90(0
1)0(
2
===
+++=
TyyxxTyyxxTC
BCCAbaU ΩσσΦσσ      (7.196) 
 
と表される．式(7.194)に，式(7.196)を代入すると次式が得られる． 
 
( ) ( )[ ]
)0(
)90(0
1
)90(0
1)0(
)90(0
1
)90(0
12
00 )1(
111
==
+++
+
+≤
TyyxxTyyxxeff
TC
BCCA
EE
ΩσσΦσσ
λσ
  (7.197) 
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7.3.2 トランスバースクラック増加に伴う積層板のポアソン比の算出 
ポアソン比は，以下の式によって定義される． 
 
xx
yyeff
xy ε
ε
ν −= ， 
eff
TC
xx
E
0σε =                          (7.198) 
 
変分法によって， eff
xyν は直接計算することが出来ないため，変分原理から得られた応力をもちいて平均
化ひずみを以下のように算出する． 
 





 += ∫ ∫ ∫ ∫ ∫ ∫− − − −
a
a
b
b
a
a
b
b
h
S
yyyyyy zdydxdzdydxd
hba
1
0 1
)()90(
4
1
εεε            (7.199) 
 
ここで，応力‐ひずみの関係式より，各層の y軸方向ひずみは以下の式で表される． 
 
)90()90()90()90( 1
zz
L
LT
yy
L
xx
L
LT
yy
EEE
σ
ν
σσ
ν
ε −+−=                     (7.200) 
)(
)(
22
)(
23)(
)(
22
)(
)(
11
)(
12)( 1 S
zzS
S
S
yyS
S
xxS
S
S
yy
EEE
σ
ν
σσ
ν
ε −+−=                     (7.201) 
 
ここで，式(7.200)，(7.201)におけるσzzの項は，以下の境界条件より消える． 
 
[ ] 0)(2)(2)( ''''' === −−− − ∫∫ ∫
a
a
a
a
a
a
b
b
xbdxxbydxdx ΦΦΦ              (7.202) 
[ ] 0)(2)(2)( ''''' === −−− − ∫∫ ∫
b
b
b
b
a
a
b
b
yadyyaydxdy ΩΩΩ              (7.203) 
 
である．式(7.199)に式(7.200)，式(7.201)を代入して，トランスバースクラックが生じているときのポア
ソン比は以下の式で表される． 
 




















−−





−
+
−=
== )0()(
22
)0()(
11
)(
12
00
0
11
)1(
1
TS
L
TS
S
L
LTxyeff
TC
eff
xy
EEEEE
E ΩΦ
νν
σλ
ν
ν   (7.204) 
 
ただし， 0
xyν は未損傷時の積層板全体のポアソン比を表している． 
 図 7.10 は式(7.197)，(7.189)，(7.191)を用いてトランスバースクラック増加に伴う積層板の剛性変化
を算出した結果である．図 7.10 に示した結果から，トランスバースクラックが増加するに従い積層板
の剛性は徐々に低下し，最終的に飽和することが分かる． 
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7.3.3 トランスバースクラックを考慮した層間剥離進展に伴う積層板の剛性低下 
本研究において層間剥離は，図 7.11 に示すように試験片端部から 90°層と S 層の層間両側に生じて
いるモデルを考える．トランスバースクラックのみが生じている領域を Region I，トランスバースクラ
ック及び層間剥離が生じている領域を Region IIと定義する．層間剥離とトランスバースクラックが存
在する場合の荷重方向の剛性は複合則を用いることによって以下の式のように算出できる． 
 
)(
11
)(
)(
1
1
1
S
dby
eff
TC
II
xx
dby
eff
TC
eff
DL
E
b
d
E
b
d
E
b
d
E
b
d
E
λ
λ
+
⋅+





−=
+





−=
−=
−=
                       (7.205) 
 
ここで，
)( dby
eff
TCE −=
は， dby −= のときの Region Iの時の剛性を示しており，式(7.197)を用いて算出で
きる．図 7.12 はトランスバースクラック密度が 1.0mm-1の時の層間剥離進展に伴う剛性低下を示して
いる． 
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Fig. 7.10. Normalized stiffness as a function of transverse crack density. 
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2h 2t90 
tS 
2a 
2b 
z 
y 
x 
(a) [S/90]s laminates containing transverse cracks 
(b) [S/90]s laminates containing transverse crack & edge delamination 
2a d 
2(b-d) 
Region I 
Region II 
Edge delamination 
Fig. 7.11. The analytical model of [(S)/90n]s laminate containing (a):transverse cracks and 
(b): transverse cracks & edge delamination. 
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 図 7.12 に示された結果から，得られた理論曲線は実験結果と良い一致を示していることがわかる．
しかしながら，本研究で算出した理論曲線は，層間剥離エリア(Region II)で完全に剥離しており，90°
層は荷重分担を全く受け持たないとして計算を行っているため，実験結果よりも低い値をとっている． 
 
7.4 トランスバースクラック増加に伴うエネルギ解放率の算出 
 
7.2 節で導出した応力解析をもちいて，図 7.13 に示すような 90°層に新たに生じるトランスバースク
ラックに伴うエネルギ解放率を Narin(8)によってなされた手法を応用して算出する．本研究では，トラ
ンスバースクラック間の中央に新たに試験片内部を貫通したトランスバースクラックが生じる時のエ
ネルギ解放率を算出する．本章で考えられているモデルは，線形弾性体であり，y軸方向における一般
化平面ひずみ状態を仮定し，z軸方向のひずみは無視している． 
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Fig. 7.12. Normalized stiffness as a function of normalized delamination length. 
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き裂面積 A の進展に伴うエネルギ解放率は一般的に以下の式で表される． 
 
A
U
A
U
AG strainext
∂
∂
−
∂
∂
=)(                            (7.206) 
 
ここで，
extU ， strainU はそれぞれ外力仕事，ひずみエネルギを表している．本解析では線形弾性体とし
てモデルを仮定しているため，式(7.172)に示したコンプリメンタリエネルギと，ひずみエネルギ
strainU
は等しい．積層板内部に完全に貫通するトランスバースクラック増加に伴うエネルギ解放率は以下の
式で算出される． 
 
b
UU
GAGdAAG
b
strainext
TCTC
A
TC
21
)()(
21
1
0 ×
−
===
× ∫
∆∆
            (7.207) 
 
次に
extU ， strainU それぞれについて計算する． 
 
uhbU ext ×××= 20σ                            (7.208) 
 
ここでσ0は負荷応力，uは軸方向の伸び量である．つまり， 
 






+= T
E
au effxxeff
TC
α
σ 02                             (7.209) 
 
と表される．ここで eff
TCE ， effxxα は，それぞれトランスバースクラックを有する積層板全体の軸方向剛性
及び，軸方向の線膨張係数である．式(7.209)を式(7.208)に代入することによって，外力仕事は次式で表
される． 
2h 
σ0 
σ0 
Fig. 7.13. The formation of new microcracks between existed microcracks.  
z 
y 
x 
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





+×××= T
E
hbaU effxxeff
TC
ext ασ
σ
0
2
022                    (7.210) 
 
式(7.210)から外力仕事の変化量は， 
 
( ) ( )






∂
∂
+





∂
∂
×××=
∂
∂ eff
xxeff
TC
ext
A
T
EA
hbaU
A
ασσ 0
2
0
1
22             (7.211) 
 
と表される．一方，全ひずみエネルギは，機械的ひずみエネルギ項と，熱ひずみエネルギ項の和で表
され，次式で表される． 
 






+×××= reseff
TC
strain W
E
hbaU
2
0
2
1
22
σ
                    (7.212) 
 
ここで，
resW は熱ひずみエネルギ密度である．式(7.206)に，式(7.211)，(7.212)を代入すると，トランス
バースクラック増加に伴うエネルギ解放率は， 
 
( ) ( )






∂
∂
−
∂
∂
+





∂
∂
×= res
eff
xxeff
TC
TC W
AA
T
EA
abhG ασ
σ
0
2
0 1
2
4             (7.213) 
 
と表される．よって，上式のエネルギ解放率を算出するためには， eff
TCE ， effxxα ， resW を算出する必要が
ある． eff
TCE については，式(7.197)に示したように算出できるので，次に有効線膨張係数 effxxα ，熱ひずみ
エネルギ密度
resW について算出する． 
トランスバースクラックを有する積層板の線膨張係数は Levin(9)が提案した式(7.214)を用いて算出す
ることができる． 
 
∫ ⋅= V
eff
xx dV
V
σασα
rr1
0                           (7.215) 
 
ここで，σrは，純粋な機械的応力を表している．つまり T=0 の状態である．また，各層における平均
応力を次のように定義する． 
 
∫=
iV
i
jk
i
i
jk dV
V
)()( 1 σσ                              (7.216) 
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式(7.215)は式(7.216)を用いて次のように書き換えることができる． 
 
( )∑ += )()()()(0 iyyimyyiixximxxieffxx vv ασασσα                     (7.217) 
 
ここで，
iv ， mixx)(σ ， miyy)(σ はそれぞれ，i 層の体積比，i 層における x 軸方向の平均機械的応力，i 層に
おける y軸方向の平均機械的応力を表している．さらに式(7.217)は，次式のように表される． 
 
( ) ( ))(22)()(11)()90()90(0
11
1 SmS
yy
SmS
xxL
m
yyT
m
xx
eff
xx ασασλ
λ
ασασ
λ
σα +
+
++
+
=        (7.218) 
 
x軸方向，y軸方向それぞれの力のつり合いより， 
 
0
)1(
)()90(
0
)()90(
=+
+=+
mS
yy
m
yy
mS
xx
m
xx
σλσ
σλσλσ
                      (7.219) 
 
となる．式(7.218)に，式(7.219)を代入すると，次式のようになる． 
 
0
)(
0
)(
11 σ
σ
α∆
λ
λ
σ
σ
α∆
λ
λ
αα
mS
yy
yy
mS
xx
xxL
eff
xx +
−
+
−=                   (7.220) 
 
ここで， 
 
)(
11
S
Txx ααα∆ −=                                (7.221) 
)(
22
S
Lyy ααα∆ −=                                (7.222) 
 
である．応力とひずみの関係式から， )(Sm
xxσ ， )(Smyyσ は以下の式で表される． 
 
( )
eff
TC
Seff
xy
SmS
xx
E
QQ 0)(12
)(
11
)( σνσ −=                          (7.223) 
( )
eff
TC
Seff
xy
SmS
yy
E
QQ 0)(22
)(
12
)( σνσ −=                          (7.224) 
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ここで， )(
11
S
Q ， )(12SQ ， )(22SQ はそれぞれ剛性マトリクス要素を表している．式(7.223)，(7.224)を式(7.220)
に代入すると，次式が得られる． 
 
eff
TC
eff
xy
eff
TC
L
eff
xx
EE
ν
∆
λ
λ
∆
λ
λ
αα 21
1
1
1 +
+
+
−=                    (7.225) 
 
ここで， 
 
( ))(12)(111 SyySxx QQ α∆α∆∆ +=                         (7.226) 
( ))(22)(122 SyySxx QQ α∆α∆∆ +=                         (7.227) 
 
以上より，トランスバースクラック増加に伴う積層板全体の線膨張係数の変化量 eff
xxα∆ は， 
 
( ) 






∂
∂
+
+





∂
∂
+
−=
∂
∂
eff
TC
eff
xy
eff
TC
eff
xx
EAEAA
ν
∆
λ
λ
∆
λ
λ
α 21
1
1
1
               (7.228) 
 
と表すことが出来る． 
次に，ひずみエネルギ項の中の熱ひずみエネルギ項について算出を行う．本解析のモデルは線形弾
性体を仮定しているため，全コンプリメンタリエネルギと全ひずみエネルギは等しい．よって，式
(7.172)と式(7.212)が等しくなるはずである． 
 
strainC UUUU =+= 0                              (7.229) 
 
ここで，U0，Ucは式(7.174)，(7.175)に示したとおりである．U0を計算すると， 
 
  
( ) ( ) ( )
( ) ( ) ( )
0
2
0
2)(0
)(
22
)(0)(0
)(
11
)(
122)(0
)(
11
2)90(0)90(0)90(02)90(0
0
22
2
1
2
121
2
1
E
hba
dydx
EEE
EEE
U
a
a
b
b
S
yyS
S
yy
S
xxS
S
S
xxS
yy
L
yyxx
L
LT
xx
T
σ
σ
λ
σσλ
ν
σ
λ
σσσ
ν
σ
××××=












+⋅−+
+⋅−
= ∫ ∫− −
    (7.230) 
 
一方，
strainU は， 
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( ) ( ){ } 





+++++=






+×××=
== resTyyxxTyyxx
reseff
TC
strain
hWBCCA
E
hab
W
E
hbaU
22
2
1
22
)0(
)90(0
1
)90(0
1)0(
)90(0
1
)90(0
1
0
2
0
2
0
ΩσσΦσσ
σ
σ
 (7.231) 
 
ゆえに，式(7.229)に式(7.230)，(7.231)を代入して Ucを算出できる． 
 
( ) ( ){ }[ ]
( ) ( )








−−
+++++
=
++++=
==
)90(0)90(0
)90(0
1
)90(0
1
)90(0
1
)90(0
1
)0(
)90(0
1
)90(0
1)0(
)90(0
1
)90(0
1
2
22
yyyyxxxx
yyyyxxxxyyxx
resTyyxxTyyxxC
TT
TBCTCA
ab
hWBCCAabU
σα∆σα∆
Ωα∆σσΦα∆σσ
ΩσσΦσσ
    (7.232) 
 
よって，熱ひずみエネルギは 
 
( ) ( )
( ) ( )







−++−++
+++
=
====
==
)90(0
)0()0(
)90(0
)0()0(
)0(
)90(0
1
)90(0
1)0(
)90(0
1
)90(0
1
00
00
2
1
yyTyyxxTxx
yyxxyyxx
res
TT
BCCA
h
W
σΩΩα∆σΦΦα∆
ΩσσΦσσ
σσ
σσ
  (7.233) 
 
 
と表すことができる．ただしΦ ，Ω は式(7.187)，(7.188)に示したような等式が成り立つことを利用し
ている．さらに，式(7.16)，(7.17)を式(7.216)に示したように平均化することより，次式が得られる． 
 
)()90(0)90( xxxxx Φσσ −=                            (7.234) 
)()90(0)90( yyyyy Ωσσ −=                             (7.235) 
 
これらを機械的項と熱項に分けると， 
 
( )
)0()0(
)90(0)90()90(
0 ==
+−=+
σ
ΦΦσσσ
Txx
r
xx
m
xx                 (7.236) 
( )
)0()0(
)90(0)90()90(
0==
+−=+
σ
ΩΩσσσ
Tyy
r
yy
m
yy                 (7.237) 
 
と分けることができる．機械的応力と，熱応力はそれぞれ干渉しないので，上式は 
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)0(
)90(0)90(
=
−=
Txx
m
xx Φσσ                            (7.238) 
)0(
)90(
0 =
−=
σ
Φσ rxx                                (7.239) 
)0(
)90(0)90(
=
−=
Tyy
m
yy Ωσσ                             (7.240) 
)0(
)90(
0 =
−=
σ
Ωσ ryy                                (7.241) 
 
と分けることができる．また，熱応力における境界条件は， 
 
0
90
90 )(
0
)90( ∫∫ =+
h
t
rS
xx
t
r
xx dzdz σσ                           (7.242) 
0
90
90 )(
0
)90( ∫∫ =+
h
t
rS
yy
t
r
yy dzdz σσ                            (7.243) 
 
となる．式(7.233)に式(7.238)-(7.241)を代入して計算すると，熱ひずみエネルギ項は 
 
TTW yy
rS
yyxx
rS
xxres α∆σλ
λ
α∆σ
λ
λ )()(
)1(2)1(2 +
+
+
=                (7.244) 
 
と表すことができる．応力とひずみの関係から，式(7.244)は次式のように変形できる． 
 
( ) ( ){ }
( ) ( ){ })(22)(22)(11)(12
)(
22
)(
12
)(
11
)(
11
)1(2
)1(2
Seff
yy
SSeff
xx
S
yy
Seff
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SSeff
xx
S
xxres
QTQT
QTQTW
ααααα∆
λ
λ
ααααα∆
λ
λ
−+−
+
+
−+−
+
=
             (7.245) 
 
熱ひずみエネルギは次式のように変形できる． 
 
( ) ( ))(222)(1112212
)1(2)1(2
SSeff
yy
eff
xxres TTW α∆α∆λ
λ
α∆α∆
λ
λ
+
+
−+
+
=         (7.246) 
 
式(7.246)をき裂面積で変微分すると，次式のように表される． 
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     (7.247) 
 
式(7.213)に，式(7.228)，(7.247)を代入して計算すると，トランスバースクラック増加に伴うエネルギ解
放率は次式のように算出される． 
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















+−





+
+








−
+
−
∂
∂
×=
eff
yy
eff
TC
eff
xy
eff
TC
eff
TC
eff
xy
eff
TC
eff
TC
TC
EEE
T
EE
T
E
A
abhG
1
2
1
1
1
1
2
2
2
221
2
1
2
210
0
2
0
∆
ν
∆∆∆
λ
λ
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λ
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          (7.248) 
 
損傷がモード Iのみであるとすると，直交異方性材料の特性を利用して，以下の等式が成り立つ(10)． 
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                           (7.249) 
 
よって，式(7.249)を用いて式(7.248)を変形すると，トランスバースクラック増加に伴うエネルギ解放率
は次式のように表される． 
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∆
λ
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           (7.250) 
 
これは，Narin(10) による計算と一致する． 
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 図 7.14 は，式(7.250)を用いてトランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率について算出した
結果である．この結果から，トランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率はトランスバースク
ラック密度の小さい領域ではほぼ一定値を示すことがわかる．しかし，トランスバースクラック密度
が増加すると，トランスバースクラックの生じている 90°層に十分な応力伝達がなされなくなり，エネ
ルギ解放率は徐々に低下していくことが表現されている．そのため，トランスバースクラックはある
密度に達すると飽和にいたることが分かる． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. 7.14. Energy release rate as a function of transverse crack density. 
[σ0=305.5 MPa (ε0=0.5 %), T=−155℃] 
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7.5 トランスバースクラックの影響を考慮した層間剥離進展に伴うエネルギ解放率 
 
トランスバースクラックの影響を考慮した層間剥離進展のモデルを構築するために，Nairn (10)による
モデルを応用し，層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出した．  
 
7.5.1 熱残留応力を考慮した複合材料のエネルギ解放率の導出 
 一様な温度変化ΔT=T と任意の引張力および変位の境界条件の下での複合材料を考える．図 7.15 に
示すように，モデルの表面を S=ST∪SUと定義する．引張力に支配される表面 ST上の境界条件は， 
 
nTT ˆ00 σ==
rr
                                 (7.251) 
 
と表される．ここで， 0σ は表面応力テンソル， nˆは単位ベクトルである．一方，変位に支配される表
面 SU上の境界条件は，次式のように表される． 
 
xuu
rrr 00
ε==                                  (7.252) 
 
ここで， 0ε は表面ひずみテンソル， xrは表面上の位置ベクトルである．また， 0T
r ， 0ur は境界条件で
ある． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. 7.15. An arbitrary multiphase material subjected to traction and displacement boundary conditions. 
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まず始めに，等温弾性問題（T=0）について mT
r ， mur を用いて mσ ， mε は，次式のように表される． 
 
0ˆ Tnm
r
=σ  on TS                         (7.253) 
0uum
rr
=   on US                         (7.254) 
mm
Cεσ =  and mm Sσε =                          (7.255) 
 
ここで，C は剛性テンソル，S はコンプライアンステンソルである．ここで上式の， mσ は平衡方程式
を満たし， mε は適合条件式を満たしている．次に，熱による引張力 rT
r ，熱による変位 rur を用いて rσ ，
r
ε で熱弾性問題を導く． 
 
0ˆ =nrσ on TS        (7.256) 
0=ru
r
 on  US        (7.257) 
( )Trr αεCσ −=  and Trr αSσε +=               (7.258) 
 
ここで，αは線膨張係数テンソルであり， rσ は平衡方程式を満足し， rε は適合条件式を満足する．た
だし，SU上で rT
r は 0 ではなく，ST上では rur は 0にならないことに注意する．上式の 2 つの重ねあわせ，
rm
σσσ += ， rm εεε += は完全な熱弾性問題を導く． 
 
0ˆ Tσ =n  on  TS               (7.259) 
0uu
rr
=  on  US             (7.260) 
( )TαεCσ −=  and TαSσε +=                      (7.261) 
 
m
σ ， mε は機械的応力および，機械的ひずみである．また， rσ ， rε は熱残留応力および，熱残留ひず
みである．さらに，内部エネルギは次式に示すように機械的応力と熱残留応力の項で表現できる． 
 
( ) ∫ ∫∫∫ ++=−= V V
rrrm
V
mm
V
dVdVdVdVTU SσσSσσSσσαεσ
2
1
2
1
2
1
2
1 ・      (7.262) 
 
クラック表面では引張は 0 であると仮定し，発散定理を用いることで，式(7.262)の機械的応力の項は
機械的表面引張 mT
r および，機械的表面変位 mur を用いて式(7.263)のように書かれる． 
 
∫ ∫∫ +=
T US S
mm
V
mm dSuTdSuTdV 00
2
1
2
1
2
1 rrrr ・・Sσσ                   (7.263) 
 
また，式(7.262)における機械的応力と熱残留応力の積の項において，熱残留応力によって生じる変位
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は機械的な仮想変位であるとみなす．すなわち， ruu rr =δ である．それらは明らかに SU上で rur ＝0 とな
る．仮想仕事の原理より， 
 
∫
∫∫∫
=
+=
T
UT
S
r
S
rm
S
r
V
rm
dSuT
dSuTdSuTdV
rr
rrrr
・
・・・
0
0
εσ
                      (7.264) 
 
また， Trr αSσε += で与えられるので，次式が得られる． 
 
∫ ∫
∫ ∫∫
−=
−⋅=
TS V
mr
V V
mrm
V
rm
TdVdSuT
TdVdVdV
ασ
ασεσSσσ
・・
・
rr0
                      (7.265) 
 
上式と同様に，熱張力， rT
r は機械的応力において仮想力として考えることができる．つまり， rσ は平
衡方程式に従い，ST上では rT
r
=0 となる．再び，仮想仕事の原理より，次式が求まる． 
 
∫∫∫∫∫ =+==
UUT S
r
S
r
S
mr
V
rm
V
rm dSuTdSuTdSuTdVdV 00
rrrrrr ・・・・ Sσσσε           (7.266) 
 
最終的に，式(7.262)における純粋な熱残留応力項は次のように書かれる． 
 
( )∫∫∫∫ −=−= V rS rrV rrrV rr TdVdSuTdVTdV ασασεσSσσ ･・･･
rr
2
1
)(
2
1
2
1
        (7.267) 
 
境界条件より，表面 ST上で rT
r
=0 また，表面 SU上で rur ＝0 であるので，式(7.267)は次式のようになる． 
 
∫∫ −= V
r
V
rr TdVdV ασSσσ ・
2
1
2
1
                           (7.268) 
 
式(7.263)，(7.265)，(7.266)，(7.268)より， 
 
∫∫∫ ∫ −++= V
r
S
r
S S
mm TdVdSuTdSuTdSuTU
UT U
ασ ･・・・
2
1
2
1
2
1 000 rrrrrr
            (7.269) 
 
∫ ∫
∫ ∫ ∫
∫ ∫∫
−=




 +−=
−=
T U
T T U
S S
rr
S S S
rmrr
V V
rm
V
rmm
dSuTdSuT
dSuTdSuTdSuT
TdVdVTdV
00
00
rrrr
rrrrrr
・・
・・・
･･･ Sσσεσασ
                (7.270) 
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が得られる．また，エネルギ解放率は次のように表現される． 
 
dA
dU
dA
dW
G −=                                     (7.271) 
 
ここで，W は外力がなす仕事，A はき裂面積である．外力がなす仕事は表面 ST上における機械的引張
り力と全変位の積で表される．よって，外力仕事は次式で表される． 
 
( ) 



 += ∫
TS
rm dSuuT
dA
d
dA
dW rrr ･0                             (7.272) 
 
また，式(7.269)，(7.270)を用いてこれらの結果に代入するとエネルギ解放率が得られる． 
 





 ><
+
><
+=
dA
d
dA
dVT
GG
rm
mech
ασασ ･･
2
2
                     (7.273) 
 
ここで，
mechG は温度変化の無い時，T=0 の機械的エネルギ解放率である． 
 






−= ∫ ∫
T US S
mm
mech dSuTdSuT
dA
d
G 00
2
1
2
1 rrrr ・・                      (7.274) 
 
また 
 
V
dV
V
m
m ∫>=<
ασ
ασ
･
･ ，  
V
dV
V
r
r ∫>=<
ασ
ασ
･
･                    (7.275) 
 
を表している． 
 
7.5.2 トランスバースクラックを考慮した層間剥離進展評価 
上式で得られた式を用いて，トランスバースクラックを有する層間剥離進展に伴うエネルギ解放率
を算出する．本解析におけるモデルを図 7.11 に示した通りである．図 7.11(a)はトランスバースクラッ
クを有する[(S)/90n]s 積層板を示しており，図 7.11(b)はトランスバースクラック及び層間剥離を有する
[(S)/90n]s積層板である．図 7.11(b)について，トランスバースクラックのみが生じている箇所を Region I
とし，層間剥離が生じている箇所を Region IIとする．層間剥離は 90°層と(S)層の層間，両側に生じて
いるものとする．Region I と Region II の x 軸方向ひずみが等しく，z 軸方向の応力の平均値は，
0
)()( == rizz
mi
zz σσ であるとして計算を行った．各領域は，均質の異方性材料として取り扱っている． 
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トランスバースクラックを考慮に入れた，層間剥離進展に伴うエネルギ解放率は，式(7.273)を用い
て次式に変形できる． 
 
( )





>⋅<+>⋅<+
∂
∂
= ασασ rm
eff
DL
DL T
EA
V
G 2
2
2
0σ                    (7.276) 
 
ここで，式(7.276)の最初の項は，熱残留応力が働かない時のエネルギ解放率である．また， eff
DLE は，ト
ランスバースクラック及び層間剥離を考慮した時，軸方向における弾性率を示している．複合則より， 
 
b
dEEdb
E
II
xx
I
xxeff
DL
)()()( +−
=                                (7.277) 
 
ここで， )( I
xxE は Region Iにおける x軸方向の剛性を表しており， )( IIxxE は Region IIにおける x軸方向の
剛性を表している．層間剥離長さ d に関して，式(7.277)の逆数を微分すると， 
 
( )2
)()(1
eff
DL
II
xx
I
xx
eff
DL Eb
EE
Ed
−
=





∂
∂
                              (7.278) 
 
と表される．ここで， )( I
xxE ， )( IIxxE は幅方向 bが変化しても一定であるとする．さらに，式(7.276)の第 2
項は， 
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と表される．ここで，力のつりあい，各領域でひずみが等しいという条件から， 
 
0
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DL
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xxmi
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と表せる．ここで viは Region I の体積比を表している．また， effDLα は，層間剥離が生じているときの
積層板全体の線膨張係数を表しており，式(7.279)を用いて次式で表すことが出来る． 
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eff
DLα は層間剥離面積に依存して変化する値である．よって， effDLα を微分すると， 
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式(7.281)を利用して， 
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と表される．ここで，式(7.276)，(7.283)より， 
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一方，式(7.276)の第 3 項は以下に示す式で表される． 
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熱残留応力の力の釣り合い，および，領域(I)，(II)でひずみが等しいという条件から， 
 
0
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と表される．式(7.285)に，式(7.286)を代入して， 
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と表される．式(7.287)を層間剥離面積 A に関して微分すると， 
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となる．式(7.276)に式(7.284)及び(7.288)を代入して計算すると，熱残留応力を考慮した層間剥離進展に
伴うエネルギ解放率を算出することが出来る． 
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ここで，∆αxx及び試験片の体積 V は次式に示す通りである． 
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であるので，式(7.259)に，式(7.260)と式(7.248)を代入すると， 
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    (7.292) 
 
と表すことが出来る．もし，熱残留応力，トランスバースクラックの影響を考慮しないならば，上式
は， 
 
( ))()(20 IIxxIxxDL EEhG −⋅⋅= ε                          (7.293) 
 
となり，これは，O’Brien(11)が提案した式と一致する． 
 
7.5.3 解析結果 
 式(7.292)に示すように，熱残留応力及び，トランスバースクラックが生じている積層板のエネルギ
解放率は，図 7.11(b)に示した Region Iと Region IIにおける x軸方向の弾性率，線膨張係数に依存する
ことが分かる．x軸方向の弾性率，線膨張係数はトランスバースクラック密度に依存するため，トラン
スバースクラック密度に依存した層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出することが出来る． 
図 7.11(b)に示したモデルにおける Region IIは，層間剥離が貫通している領域を表している．しかし，
図 7.16 に示すように実際の損傷観察結果では，90°層と隣接層の片側に層間剥離が生じ(両側に生じる
場合もある)，剥離が生じていない層間は隣接層と接着しているため，90°層に荷重伝達がなされると考
えられる．また，Region Iと Region IIの境界を考えると，90°層のひずみは連続しているはずである．
そこで，本解析においてトランスバースクラックが生じることによる積層板の剛性低下は，90°層の見
かけの剛性が低下することによって生じると仮定し，Region IIの弾性率，線膨張係数を算出した． 
まず，トランスバースクラック増加に伴う 90°層の見かけの剛性低下を算出した．トランスバースク
ラックに伴う積層板全体の剛性低下は算出できるため，古典積層理論を用いて逆算することにより，
トランスバースクラック増加に伴う 90°層の見かけの剛性低下が算出できる．その結果を図 7.18 に示
す． 
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Region I 
Region II 
(a) Representative unit cell model of [S/90]S laminates. 
Fig. 7.17. Two types of the models of Region II. 
(b) Edge view of Region II  
Fig. 7.16. Damage behavior of edge delamination.  
(b) By microscope 
(a) Schematic model 
(c) By soft X-ray photography 
100 µm 
5 mm 
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図 7.18 に示した結果を用いて，Region IIの弾性率，線膨張係数を複合則より次のように算出する． 
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ここで，
TE ' は 90°層の荷重軸方向の見かけの剛性， Tα は 90°層の荷重軸方向の線膨張係数，を示して
いる．式(7.292)，式(7.294)，式(7.295)を用いて，層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出した．その
結果を図 7.19に示す．図 7.19 に示した結果から，トランスバースクラック密度が増加するにつれて層
間剥離進展に伴うエネルギ解放率が増加していることが分かる．また，熱残留応力を考慮しないと，
層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を小さく見積もってしまうことが分かる． 
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Fig. 7.18. Apparent stiffness of 90° plies as a function of transverse crack density. 
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7.5.4 クリティカルトランスバースクラックの導出 
 7.4 節の式(7.250)に示したトランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率と，7.5 節の式(7.292)
に示したトランスバースクラックの影響を考慮に入れた層間剥離進展に伴うエネルギ解放率から，層
間剥離が進展を開始するクリティカルトランスバースクラック密度の算出を行なった．図 7.20 は負荷
応力レベルσmax/σb=0.4 の試験条件下において，トランスバースクラック形成に伴う正規化されたエネ
ルギ解放率及び，層間剥離進展に伴う正規化されたエネルギ解放率を示している．ここで，Gc は臨界
エネルギ解放率を示しており，静的引張試験によって最初に損傷が発生したときの値である．トラン
スバースクラック，層間剥離の臨界エネルギ解放率はそれぞれ，Gmc=265 J/m2，GDc=513 J/m2である．
また，∆G=Gmax−Gminである．図 7.20 に示した結果からトランスバースクラック密度が約 0.7mm-1に達
したところで，層間剥離進展に伴うエネルギ解放率は，トランスバースクラック形成に伴うエネルギ
解放率よりも大きくなる．つまり，この結果は，トランスバースクラック密度が 0.7mm-1より大きくな
ると，層間剥離が進展を開始することを意味している．実験結果では，トランスバースクラック密度
が約 0.6-0.8mm-1に達した箇所から層間剥離が生じており，実験結果とよい一致を示している． 
 
 
Fig. 7.19. Energy release rate accompanied with edge delamination as a function of 
transverse crack density. (d→0, σ0=305.5 MPa) 
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7.5.5 修正パリス則による層間剥離進展挙動の評価 
 トランスバースクラックや熱残留応力を考慮したときの層間剥離進展挙動について，次式に示す修
正パリス則をもちいて評価を行なった．  
 
d
DLGC
dN
dd γ∆ )(=                          (7.296) 
minmax σσσσ
∆ == −= DLDLDL GGG                          (7.297) 
ここで， 
C，γd：定数 
d ：層間はく離長さ 
N：繰返し数 
 
式(7.296)，(7.297)を用いて得られた結果を図 7.21に示す．図 7.21 は前章に示した実験結果を用いて，
負荷応力レベルσmax/σb=0.35-0.60 の試験条件下で疲労試験を行なったときの結果である．図 7.21 から
は，層間剥離進展における下限界エネルギ解放率∆Gth の存在は観察されなかった．しかし，前章の図
6.9 より負荷応力レベルσmax/σb=0.20 の試験条件下では繰返し振幅数 3×108 cycleまでに層間剥離の発生
及び進展は観察されておらず，層間剥離進展における下限界が存在する可能性もある．これについて
は，今後さらなる調査が必要である． 
 
Fig. 7.20. Normalized energy release rate range as a function of transverse crack density. 
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7.6. 本章のまとめ 
 
 本章では，層間剥離成長におけるトランスバースクラックが及ぼす影響を定量的に評価するために
以下に示した調査を行なった． 
 
(1) エッジ効果を考慮したトランスバースクラックを有する積層板の応力解析 
(2) トランスバースクラック及び層間剥離を有する時の剛性低下予測 
(3) トランスバースクラックの影響を考慮に入れた層間剥離進展に伴うエネルギ解放率 
 
(1)に関して，edge delaminationの発生原因の 1 つであるエッジ効果を考慮した，トランスバースクラ
ックを有する積層板の応力解析を行なった．解析結果は有限要素解析の結果とよい一致を示した．こ
の解析において，トランスバースクラック間隔が狭くなると 90°層に負荷される軸方向の面内垂直応力
が十分に伝達されなくなることが表現されている．また，試験片自由縁で面外垂直応力が極端に増大
するエッジ効果において，トランスバースクラック間隔の影響は小さいことが示された．ただし，本
解析において，面内垂直応力の面外方向の応力分布は考慮されていないため，クラック近傍の層間応
力については正しく評価されていないことに注意が必要である． 
(2)に関して，(1)による応力解析からトランスバースクラックを考慮した層間剥離進展に伴う剛性低
下予測を行なった．解析結果は実験結果とよい一致を示した． 
Fig. 7.21. Delamination growth rate as a function of energy release rate range. 
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(3)に関して，トランスバースクラックを有する 90°層を等価の未損傷層と置き換えることによって，
トランスバースクラックの影響を考慮した層間剥離成長に伴うエネルギ解放率の算出を行なった．そ
の結果，トランスバースクラック密度が増加するほど層間剥離進展に伴うエネルギ解放率も増大する
ことが示された．また，トランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率と，層間剥離進展に伴う
エネルギ解放率の関係から，層間剥離が進展を開始するクリティカルクラック密度を算出した．その
結果，解析より得られたクリティカルクラック密度は実験結果ともよい一致を示した．つまり，本解
析によって edge delamination は積層構成にも依存するがあるクラック密度に達した後に進展を開始す
ることが実験及び解析より示された．さらに，修正パリス則を用いて疲労荷重下における層間剥離成
長の評価を行なった．その結果，負荷応力レベルσmax/σb=0.35-0.60 の範囲内では下限界エネルギ解放率
∆Gthの存在は確認されなかった．前章に示した実験結果では，負荷応力レベルσmax/σb=0.20 の試験条件
下で繰返し振幅数 3×108 cycleまで損傷の発生，進展は確認されておらず，今後更なる調査が必要であ
る． 
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8.1 結論 
 
 本研究では CFRP 積層板における高サイクル疲労特性について，繰返し疲労荷重を受けることによ
り生じるトランスバースクラックや層間剥離の成長挙動，またその相互作用について，それぞれ実験
的及び解析的なアプローチから疲労損傷進展挙動について評価を行った．繰返し振幅数 108 cycleオー
ダーまでの疲労試験を行った結果，明確な疲労限は確認されなかったものの損傷進展における下限界
領域∆Gth の存在が示唆された．また，実験結果より負荷応力レベルの違いによる疲労損傷挙動の差異
を明らかにし，高サイクル領域における層間剥離進展挙動の重要性を示した．以下に各章で得られた
結論を示す． 
 第 2 章では，加速試験を行うにあたり，試験周波数が疲労特性に与える影響を極力小さくする試験
条件設定を行うために，加速試験に伴う積層板の発熱について実験および解析的アプローチから評価
を行った．CFRP(T700/2500)試験片を用いた疲労試験結果において，試験周波数 5Hz，負荷応力レベル
σb/σmax=0.7 及び，試験周波数 100Hz，σb/σmax=0.3 の試験条件下で行った疲労試験では，顕著な試験片
の温度上昇は観察されなかった．しかし，試験周波数 100Hz，負荷応力レベルσb/σmax=0.4 の試験条件
で行った疲労試験では，約 80℃の顕著な試験片温度上昇を示した．これらの現象を解明するために，
熱伝導方程式を用いて疲労試験中の試験片の温度上昇と試験片内部の温度分布について定式化を行っ
た．粘弾性特性によるエネルギ損失がすべて熱エネルギに変換されると仮定し，熱伝導方程式を導く
ことによって，試験片の温度上昇は試験周波数に比例し，負荷ひずみの 2 乗に比例して大きくなるこ
とを示した．損失弾性率を粘弾性試験から測定し，試験片の温度が定常状態になる時の温度を計算し
た結果，実験値とよい一致を示した．実験及び解析により得られた結果から CFRP(T700H/2500)におい
て試験周波数 100Hzで疲労試験を行う場合は，負荷応力レベルをσb/σmax=0.3以下に設定し疲労試験を
行うことで，積層板の発熱による影響を小さくすることが出来ることを示した． 
 第 3 章では，トランスバースクラック進展挙動に着目し，実験及び解析的アプローチから高サイク
ル疲労損傷挙動について評価を行った．実験において，繰返し振幅数 108 cycleまでの引張疲労試験を
行い，光学顕微鏡及び軟 X 線探傷装置を用いて内部損傷の観察することにより，トランスバースクラ
ックの疲労損傷挙動を調査した．実験結果よりトランスバースクラック成長挙動は以下に示すような
挙動を示した．まず，微小のトランスバースクラックが，一旦試験片自由縁で形成され繰返し負荷を
受けるとともに増加した．微小のトランスバースクラックが飽和するとともに，試験片内部に進展す
る挙動を示した．また，負荷応力レベルに依存して飽和するトランスバースクラック密度が異なるこ
とも示した．さらに，負荷応力レベルσb/σmax=0.2の試験条件下では繰返し振幅数 108 cycleまでに，試
験片自由縁では微小トランスバースクラックの発生は観察されたが，試験片内部への進展は観察され
なかった．解析的評価として，試験片自由縁でトランスバースクラックが飽和した後の，トランスバ
ースクラック進展について評価を行った．トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率を，90°
層に生じたトランスバースクラックが進展することにより生じる剛性の変化から，エネルギバランス
を用いて定式化した．この結果，トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率は，トランスバ
ースクラック長さによらず，積層板の剛性の変化に依存することを示した．また，トランスバースク
ラック進展挙動は，トランスバースクラック進展速度とエネルギ解放率の関係を示した Paris則型のべ
き乗則を用いて評価できることを示した．この結果，トランスバースクラック進展について Paris則か
ら外れている領域が確認できる．これはトランスバースクラック進展における下限界の存在を示唆し
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ているものと考えられる．さらに，実験結果から，負荷応力レベルσmax/σb=0.2 における試験結果は，
試験片端部には微小なトランスバースクラックが生じるものの，繰返し数 108回までに試験片内部への
進展は観察されなかった．この結果はトランスバースクラック進展の下限界が存在する裏づけとなっ
ている．また，本試験の範囲内において，加速試験を行うことによる試験周波数の違いが，トランス
バースクラック進展に与える影響は小さいことを示した． 
 第 4 章では，トランスバースクラックが飽和するまでの微小のトランスバースクラック成長挙動に
ついて評価を行った．微小なトランスバースクラックが形成される理由は試験片自由縁で生じる応力
特異場の影響であると考えられる．微小のトランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率を，微
小のトランスバースクラックが形成されることにより生じる剛性の変化から，エネルギバランスより
定式化した．導出されたエネルギ解放率は，90°層に負荷される初期応力を用いて評価することができ
る．しかし，微小トランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率を算出する際，試験片自由縁で
は応力特異場が生じているため，90°層に負荷される初期応力を一意に決定することが出来ない．そこ
で，本解析ではトランスバースクラック形成とトランスバースクラック進展挙動に着目してエネルギ
解放率を求めた．トランスバースクラック密度が試験片自由縁で飽和した後に，試験片内部へ進展を
開始したという実験事実に基づき，トランスバースクラックが進展する直前の微小トランスバースク
ラック形成に伴うエネルギ解放率と，トランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率は等しいは
ずである．この関係を用いて，90°層自由縁に負荷される見かけの応力を算出し，微小トランスバース
クラック形成に伴うエネルギ解放率を算出した．さらに，導出したトランスバースクラック形成に伴
うエネルギ解放率とトランスバースクラック進展に伴うエネルギ解放率を比較することによって，積
層構成の違いによるトランスバースクラック成長挙動の違いを説明した．これらのエネルギ解放率を
比較することによって，edge effectの小さい 90°層の厚い cross-ply積層板などでは，トランスバースク
ラックは発生とともに貫通することを示し，edge effectの大きい 90°層の薄い擬似等方性積層板では，
一旦微小なトランスバースクラックが形成された後に内部に進展することを示した．最終的に，繰返
し負荷を受けるトランスバースクラック形成挙動について，トランスバースクラック密度増加率とエ
ネルギ解放率の関係を示した Paris則を用いて評価を行った．その結果，低負荷応力レベルにおいてト
ランスバースクラック形成における遅れが観察され，トランスバースクラック形成における下限界領
域が存在することを示唆した． 
 第 5 章では，高サイクル疲労における層間剥離進展挙動について，実験及び解析的アプローチによ
り評価を行った．実験において，繰返し振幅数 108 cycleまでの引張疲労試験を行い，光学顕微鏡及び
軟 X線探傷装置，3D超音波検査装置を用いて内部損傷を観察することにより，層間剥離進展挙動につ
いて調査した．実験結果より，負荷応力レベルの違いにより層間剥離進展挙動が異なることが観察さ
れた．負荷応力レベルσb/σmax=0.4-0.6の試験条件下では，過去の多くの研究と同様にトランスバースク
ラックが先行して積層板内部へ進展し，その後層間剥離が積層板内部へ進展する挙動を示した．一方，
負荷応力レベルσb/σmax=0.3 の試験条件下では，トランスバースクラックと層間剥離が同時に進展する
挙動が観察された．さらに，積層板自由縁から生じる edge delamination のみではなく，局所的に進展
したトランスバースクラックを起点とする local delamination も観察され，顕著な層間剥離進展挙動を
示した．しかしながら，負荷応力レベルσb/σmax=0.2の試験条件下では，繰返し振幅数 108 cycleまでに，
層間剥離の発生は観察されなかった．解析的評価として，層間剥離進展に伴うエネルギ解放率をエネ
ルギバランスから求め，層間剥離進展速度とエネルギ解放率の関係を示した Paris則を用いて評価を行
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った．その結果，負荷応力レベルσb/σmax=0.3-0.6 の範囲内においてべき乗型の Paris 則で表現できるこ
とを示した．  
 第 6 章では，高サイクル疲労領域において，トランスバースクラックの影響を考慮した層間剥離進
展挙動について実験及び解析的に調査した．実験においては，トランスバースクラックが層間剥離の
発生及び進展に与える影響を調査するため，2種類の試験片を用意した．一方は，静的引張負荷により
トランスバースクラックのみを生じさせた試験片，もう一方は，納入材から切り出されたままの未損
傷の試験片である．2種類の試験片を用いて引張疲労試験を行った結果，予め導入したトランスバース
クラックを起点とした層間剥離は観察されず，疲労負荷によって新たに生じたトランスバースクラッ
クが密に集合した箇所から edge delamination が発生した．この結果により，本研究で用いられた積層
構成において，予め導入されたトランスバースクラックが層間剥離の発生や進展に与える影響は小さ
く，トランスバースクラック密度に起因することを実験結果により示した．さらに，第 5 章に示した
結果と同様に，CFRPの異なる繊維/樹脂(T800H/3631)の組合せにおいても，負荷応力レベルの層間剥離
進展挙動が異なることが観察された． 
 第 7 章において，第 6 章で得られた結果を解析的に評価を行うために，トランスバースクラックを
有する積層板の 3 次元応力解析及び，トランスバースクラックの影響を考慮に入れた層間剥離進展に
伴うエネルギ解放率を定式化した．3 次元応力解析を行った結果，90°層の試験片自由縁では，大きな
面外垂直応力が負荷されていることを示し，トランスバースクラックが生じなくても層間剥離が生じ
てしまう可能性があることを示した．またトランスバースクラック密度が高くなるほど，層間剥離進
展に伴うエネルギ解放率が高くなることを示した．この結果は，トランスバースクラックが密になっ
た箇所から生じるという現象を説明している．トランスバースクラック成長に伴うエネルギ解放率と
層間剥離進展に伴うエネルギ解放率の比較することによって，トランスバースクラックから層間剥離
へと損傷を移行する”critical crack density”を解析的に求め，実験結果と良く一致することを示した． 
 本研究により，高サイクル領域における損傷進展挙動が実験及び解析的アプローチから調査された．
その結果，低負荷応力レベルにおいてトランスバースクラック成長および層間剥離進展における下限
界領域の存在が示唆された．しかしながら，自由縁を有する積層板において free-edge effectによりトラ
ンスバースクラックが生じなくとも edge delamination は生じてしまうことも示唆された．これは高サ
イクル特有の破壊現象であり，設計者に注意を促すべき新しい破壊現象を発見した． 
 
8.2 今後の展望 
 
 本研究において，トランスバースクラックが生じなくとも層間剥離が発生してしまうという高サイ
クル特有の破壊現象を実験結果より見出した．つまり，トランスバースクラックが発生しない領域で
設計された構造物においても，警告すべき実験結果であると言える．しかし本研究において，繰返し
振幅数 108 cycleオーダーの疲労試験結果によりトランスバースクラック成長及び層間剥離進展の下限
界領域の存在も示唆されている．この結果は，疲労における 1 つの設計基準の目安になると考えられ
る． 
 一方，本研究で行われた対象は，自由縁から生じる損傷である．しかし，実際の構造材料では殆ど
の部分で自由縁は存在しない．自由縁の無い試験片を用いた損傷進展挙動についての評価も必要と考
えられる．また近年は，数µm精度の CFRP成形が可能となってきており，精密さを必要とする箇所に
                                                                   第 8章 結論と今後の展望 
 191
も CFRP が用いられるようになってきた．このことを考えると，マトリックスクラックの発生も許さ
ない明確な疲労限を見つけることも重要な課題のひとつとして挙げられる． 
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 本章では[S/90n]s対称積層板において，90°層に生じたトランスバースクラックの増加に伴う剛性積層
板の剛性変化を算出する．ここで，Sは任意の直交異方性材料を示している．本解析は，Joffe and Varna(1) 
によってなされた手法を参照した． 
本研究で考えられているモデルは，図 A.1 に示すように，試験片中央に 90°層を有する[S/90n]s 対称
積層板を示している．積層板が単軸引張り荷重を負荷されるとき，トランスバースクラックのみが生
じるとし，トランスバースクラック間隔は積層板内で全て等しいと仮定する．また，発生したトラン
スバースクラックは試験片幅方向に貫通したモデルを考えている．図 A.1 は，積層板の代表要素モデ
ルを示している．本解析を行うにあたり，無次元化座標を導入する． 
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ここで，σ0の応力が遠方から x 軸方向のみに負荷されているモデルを考える．また，このモデルは，
一般化平面ひずみ状態を仮定している．つまり， const.)90()( === ySyy εεε である．ここで，y方向は x-z
平面に垂直であり，上付きの《￣》は，体積平均を示しており，さらに，(S)，(90)は Sub-laminate，90°
層を意味している．すべての平均応力と平均ひずみは，次式に示すように定義される． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. A.1. Schematic illustration of the representative element of the laminate. 
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ここで，ヤング率とポアソン比は次式のように定義される． 
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つまり，弾性係数を得るためには，S層の平均ひずみを算出する必要がある．応力とひずみの関係を定
義する構成方程式は以下のように表される． 
(a) S層について， 
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)( S
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SS
xy S σε = ， )()(55)( SxzSSxz S σε = ， )()(44)( SyzSSyz S σε =                    (A.6) 
 
(b) 90°層について， 
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                   (A.7) 
)90(
66
)90(
xyxy S σε = ， )90(55)90( xzxz S σε = ， )90(44)90( yzyz S σε =                    (A.8) 
 
ここで )(S
ijS S層のコンプライアンスマトリクスを表しており， ijS は一方向材（0°材）のコンプライアン
スマトリクスを表している． z軸方向，y軸方向の力のつりあいより次式が得られる． 
(a) z方向の力のつりあいより 
 
∫− =
a
a
i
zdx 0σ  i=90，S                                (A.9) 
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(b)y方向の力のつりあいより 
 
∫∫ =+
h
t
S
y
t
y dzdz
90
90
0)(
0
)90( σσ                      (A.10) 
 
式(A.5)，(A.7)より次式が成り立つ． 
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1 )90(
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Lzxyy ∆ασσεσ −−−=                 (A.11) 
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)( TSS
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y ∆ασσεσ −−−=                       (A.12) 
 
式(A.11)，(A.12)を式(A.10)に代入して，2つのトランスバースクラック間隔領域[a, −a]を積分すると， 
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が成り立つ．式(A.11)，(A.12)を平均化し，式(A.13)にそれらを代入すると， 
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tStS
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S
y
s
x
S
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S
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−++−−= ∆αασσσ            (A.15) 
 
これらの応力は，次のつり合い式を満たす． 
 
0)(90
)90( =+ S
S
yy tt σσ                                (A.16) 
 
式(A.5)，(A.7)における残りを平均化することによって，次式が得られる． 
 
TSS Tyxx ∆ασσε ++=
)90(
12
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22
)90(              (A.17) 
TSS Sx
S
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S
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S
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S
xx
S
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)()()()()()( ++=                         (A.18) 
 
zに関するひずみも上式と同様に表すことが出来る．式(A.17)，(A.18)に式(A.14)，(A.15)を代入すると， 
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式(A.13)，(A.19)，(A.20)は )90(
xσ ， )(Sxσ のみの関数で表すことが出来る．これらの応力は次に示すよう
に導かれる．  
 
),(1
)90(0)90(0)90( zxfxxx σσσ −=                           (A.21) 
),(2
)90(0)(0)( zxfx
S
x
S
x σσσ +=                            (A.22) 
 
ここで， )90(0
xσ ， )(0 Sxσ はクラックが生じる前の未損傷状態における 90°層，S 層の x軸方向応力を示し
ている．また， ),(1)90(0 zxfxσ ， ),(2)90(0 zxfxσ− はトランスバースクラックが存在することにより生じる摂
動応力である．計算を簡単にするために，式(A.21)，(A.22)について平均化すると， 
 
)(
2
1
1
)90(0)90(0)90( aR
a
xxx σσσ −=                           (A.23) 
)(
2
1
2
)90(0)(0)( aR
a
x
S
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S
x λ
σσσ +=                          (A.24) 
 
ここで， 
 
∫ ∫−=
a
a
zdxdzxfaR
1
0
11 ),()(                              (A.25) 
 ∫ ∫−=
a
a
f
zdxdzxfaR
1
22 ),()(                              (A.26) 
 
と表され，上式はクラック間隔に依存する関数である．x方向における力のつり合いから， 
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)( 900
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S
h
t
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x
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x ttdzdz +=+ ∫∫ σσσ                         (A.27) 
 
となり，上式を利用すると， 
 
)(21 aRRR ==                                   (A.28) 
 
を得ることが出来る．よって，式(A.23)，(A.24)は次式のように表すことが出来る． 
 
)(
2
1)90(0)90(0)90( aR
a
xxx σσσ −=                           (A.29) 
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a
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S
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S
x λ
σσσ +=                           (A.30) 
 
式(A.13)，(A.14)に示した平均ひずみは摂動関数を用いて次式のように表される． 
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弾性特性を考える際の熱の影響は，無視することが出来る．つまり，∆T=0である．未損傷状態におけ
る 90°層の応力 )90(0
xσ は，古典積層理論(Classical Laminate Theory)を用いることによって，次式の様にな
る． 
 
)1( 022
0
0
0
1222
0
0
12
0
22
)90(0
xyLT
CLT
x
x
yCLTCLT
x
y
CLT
x
CLT
x
QQQ
QQ
ννε
ε
ε
ε
εεσ
−=







+=
+=
             (A.33) 
 
ここで， 0
xyν は未損傷状態における積層板のポアソン比， CLTijQ は，古典積層理論より算出される剛性マ
トリクス要素，
LTν は一方向材のポアソン比である．式(A.31)に(A.33)を代入すると，S層でのひずみ )(Sxε
は，剛性マトリクス要素 CLT
ijQ を用いて次式(A.35)のようにで示される． 
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以上より，トランスバースクラックを有する積層板の剛性 eff
TCE は式(4.60)のように表すことが出来る． 
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ここで，
0E は，未損傷状態における積層板の剛性を示している．また， )(aR は式(A.21)，(A.25)，(A.28)
より， 
 
xdxzdxdzxfaR
a
a
a
a ∫∫ ∫ −− == )(),()(
1
0
1 φ                      (A.36) 
 
と表される．Joffe and Varna (1)は摂動関数 )(aR を導出するにあたり，次の 3つの手法を提案している．
(I)シアラグモデル，(II)変分原理モデル，(III)有限要素解析モデル．補章 Bで，(II)変分原理モデルを用
い， )(xφ の導出を行う． 
 
参考文献 
 
(1) R. Joffe and J. Varna, Analytical modeling of stiffness reduction is symmetric and balanced laminates due to 
cracks in 90° layers, Composites Science and Technology, 59 (1999), 1641-1652. 
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 この章では，Nairn(1)によって行われた解析に基づき変分原理を用いて，トランスバースクラックを
有する積層板の応力解析を行う．モデルは，図 A.1 に示すように，[(S)/90n]s積層を考え，温度 T0にお
いて残留応力がないものとする．まず，負荷応力σ0での，温度 T0における未損傷材料を考える．負荷
荷重は 90°層と S 層に分担される． 
 
0
0
)90(0 σσ
E
ET
x = ， 0
0
)(
)(0 σσ
E
E SxS
x =                            (B.1) 
 
ここで
0E は未損傷の積層板全体の荷重軸方向の弾性係数， TE は一方向材(0°層)の横軸方向の弾性係数，
)(S
xE は S 層の x 軸方向の弾性係数である．図 A.1 に示したようなトランスバースクラックが生じてい
る積層板の遠方から荷重を負荷させる．その時の層内の応力状態を，Hashin(2)に従い次のような仮定を
する．「それぞれの層の x 軸引張応力は z 軸座標に独立しており，x 軸座標のみに依存する．」これは，
share-lag解析と同様の仮定であり，積層板各層に負荷される応力を次式のように仮定する． 
 
)(1
)90(0)90( xxx ψσσ −= ， )(2)(0)( xSxSx ψσσ −=                     (B.2) 
 
ここで )90(
xσ ， )(Sxσ は 90°層および S 層に負荷される応力であり， )90(0xσ ， )(0 Sxσ は未損傷時に 90°層およ
び S層に負荷される応力である．また， ( ) ( )xx 21 ,ψψ は未知の関数である．ここで，応力のつり合い式
は次式に示すように 
 
0
0
)()(
)()(
=
∂
∂
+
∂
∂
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∂
+
∂
∂
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xz
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xz
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         (B.3) 
 
と表される．これに式(B.2)を代入すると )90(
xzσ ， )90(zσ ， )(Sxzσ ， )(Szσ を関数 ( )x1ψ ， ( )x2ψ を用いて表すこ
とが出来る． 
 
)()(' 11
)90( xfzxxz +=ψσ ， )()(' 22)( xfzxSxz +=ψσ                 (B.4) 
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z
xSz ψσ     (B.5) 
 
ここで，f1(x)，f2(x)，g1(x)，g2(x)は次の境界条件によって導き出される．(I)せん断応力は試験片表面に
おいて 0 である．(II)モデルの対称性により，せん断応力は試験片中央で 0である．(III)z 軸方向の垂直
応力は試験片表面で 0 である．(IV)z 軸方向の応力は層間で連続である．これらの条件を満たすとそれ
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ぞれの係数が定まる． 
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2ψ は力のつり合いにより， 1ψ 用い次のように表される． 
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St
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ψ
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全体の応力状態は未知の関数 ψψ =1 で表し，[S/90n]s積層の各応力成分は，次式のように表される． 
 
)()90(0)90( xxx ψσσ −= ， zxxz )(')90( ψσ = ， ))((" 290)90( zhtxz −=ψσ            (B.9) 
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1)(0)( x
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x ψσσ += ， ))(('90)( zhx
t
t
S
S
xz −= ψσ ， 290)( ))(("
2
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t
t
S
S
z −= ψσ      (B.10) 
 
これらの応力は許容応力状態を構成する．つまり，上式は，応力のつり合い式，境界条件，境界面で
連続という条件を満たしている．最小コンプリメンタリエネルギの原理から，力学的に許容できる応
力場を規定する未知の関数ψ を算出できる．熱弾性解析において，最小コンプリメンタリエネルギの
原理に基づく変分解は次式にしめす関数Γを最小にすることで求まる． 
 
∫∫∫ ⋅−⋅+⋅=
1
ˆ
2
1
SVV
dSdSTdV uσασKσσΓ              (B.11) 
 
ここでσは応力テンソル，Kはコンプライアンステンソル，αは線膨張係数テンソル，T は試験温度と
応力フリー温度の差 TS－T0，V は体積，S1は固定変位 uˆにおける材料表面の面積である．この問題にお
いて，試験片表面は拘束を受けないので S1はゼロである． 
 今考えている範囲は，2つのクラック間であり，すなわち，－a<x<a，－h<z<h においてΓを評価して
いる．ここで， ∫ ∫ ∫ ⋅⋅⋅V V S dSdSTdV 1 ˆ,, uσασKσσ は次のように表される． 
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これらを計算すると，次式が得られる． 
 
CΓΓΓ += 0                                       (B.13) 
 
ここで，Γ0，ΓCは， 
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と表される．式(B.14)の
Tα ， )(Sxα は，それぞれ一方向材における横方向の線膨張係数，S 層の x 軸方向
における線膨張係数を表している．式(B.15)において，計算を簡単にするために，
90/ tx=ξ に変換して
いる．また，
90/ ta=ρ ， )(SxT ααα∆ −= をあらわしている．C1，C2，C3，C4，C5はそれぞれ係数であり，
以下に示すように表される． 
 
( )
33
2
1
3
1
8123
60
1
33
2111
2
0
0
)(
)(
0
0
5
)(4
2
3
)(
)(
2)(1
λσν
αλ
σν
α
λ
λλ
λ
λν
λ
ν
λ






−+




 +





−=






+=++
+
=
−




 +=+=
E
T
E
TC
GG
C
E
C
EE
C
EE
C
S
xzS
z
TT
T
S
xzTTT
S
x
S
xz
T
TT
S
xT
             (B.16) 
 
式(B.15)を最小にする関数ψ の変分解は Euler-Lagrange方程式を用いて導き出される．つまり，関数
ψ が式(B.17)の常微分方程式を満足する時，式(B.15)は最小となる． 
 
3
"""
C
T
qp
α∆
ψψψ =++                            (B.17) 
 
ここで，p=(C2－C4)/C3と q=C1/C3である．これから，式(B.17)を解く．まず，特解は 
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13
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∆
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=                            (B.18) 
 
である．また，一般解を求めるために次のように置く． 
 
024 =++ ηηη qp                          (B.19) 
 
これを解くと， 
 
q
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42
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p
2
/4－q<0 のとき， 
 
)( βαη i±±=                              (B.21) 
 
とおくと，ψ は次のように表される． 
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対称性を考慮すると， 
 
)()( ξψξψ −=                  (B.23) 
 
であるので，A’1=A’3，A’2=－A’4となり，式(B.22)は次式に書き換えられる． 
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       (B.24) 
 
ただし，2A’1＝B1，2A’2＝B2である．式(B.17)の解は一般解に特解を加えることにより求められるので， 
 
1
21 sinsinhcoscosh)(
C
T
BB
α
βξαξβξαξξψ
∆
++=              (B.25) 
 
となる．次に，B1，B2 を求める．き裂表面では応力が作用しないという条件から，式(B.9)より，
0)(,)( )90(0 =±′=± ρψσρψ x であるので，これらの条件を代入すると 
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となる．よって，式(B.17)の解は次のようになる． 
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C
T
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α∆
φ
α∆
σψ +




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−=                      (B.27) 
 
ここで， φは 4q/p－1 の符号に依存する． 
(i) 4q/p>1 のとき： 
 
βξαξ
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ここで，αとβは次のように定義される． 
 
θβθα sincos 4/14/1 qandq ==          (B.29) 
 
さらに， 
 
1
4
2tan
2
−=
p
q
θ               (B.30) 
 
(ii) p
2
/4－q>0 のとき： 
式(B.20)における解を βαη ±±= , とおき，上と同様に解くと 
 
)cothcoth(sinh
cosh
)cothcoth(sinh
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となる．ここで，αとβは次のように定義される． 
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ここで，これらの解は，p<0であることに注意しなければならない．この不等式はすべての層の機械的
特性に有効ではないが，ガラス/エポキシ，グラファイト/エポキシの機械的特性については有効である．
補章 A については，上式の T=0 の時を表している． 
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C.1 はじめに 
 
これまでの研究から，高サイクル疲労試験において試験片自由縁から生じるトランスバースクラッ
クや層間剥離の成長挙動は負荷応力レベルに依存して異なることが示された(1, 2)．特に，トランスバー
スクラック成長挙動については，その下限界の存在も示唆されている(1, 3)．しかし，これらの研究は未
損傷の平板試験片を用いて調査されたものである．実際の構造物では，加工による欠陥やボルト穴，
リベットが存在する．一般に，疲労損傷は初期欠陥等の応力集中部から生じ，それらが進展し破壊に
至る．そのため，有孔試験片を用いて高サイクル疲労における損傷挙動を調査することは重要である． 
 これまで，有孔積層板を用いて孔縁から生じる損傷挙動について研究がなされてきたが，孔縁から
生じる損傷挙動は複雑で実験結果と合わせて解析的評価が行われた研究は非常に少ない．実験的アプ
ローチとして，Shalev and Reifsnider (4)は，円孔縁から生じる層間剥離の発生について調査を行うため，
包括的な実験を行った．脆性的な樹脂系と高靭化された樹脂系の 2 種類を母材とした，擬似等方性
[(0/45/90/−45)s]4積層板と擬似直交異方性[(0/45/0/−45)s]4積層板を用いて，静的引張試験及び静的圧縮試
験をそれぞれ行い，層間剥離の発生挙動を調査した．Jenら(5)は，[90/0]4s，[±45]4s，[0/90/±45]2s，[0/90/±45]2s
の積層板を用いて，静的引張試験及び，引張疲労試験を行い，積層構成の違いによる層間剥離進展挙
動の差異を調査している． 
 Spearing ら(4-11)は，中央部にノッチを有する cross-ply [90i/0j]ns，[(i, j, n)=(1, 1, 1), (1, 1, 2), (1, 1, 4), (2, 2, 
1), (4, 4, 1)]，及び擬似等方性[90/+45/−45/0]s積層板を用いて引張疲労試験を行い，ノッチ先端から生じ
るマトリックスクラックとそれを起点とした local delamination の進展挙動を実験的及び破壊力学的に
詳細な調査を行っている．実験結果から，この実験で用いられた積層構成において，local delamination
は自己相似形で進展することを示し，0°層に生じるスプリッティング長さが残留強度や残留剛性など
の損傷状態を特徴付けることを示している．また，解析的アプローチとして，エネルギバランスから，
孔縁から生じるスプリッティング進展に伴うエネルギ解放率を算出し，スプリッティング進展挙動の
予測を行った．スプリッティングを起点として生じる local delaminationは自己相似形に進展するため，
同時に層間剥離進展挙動も評価できる．この結果は，実験結果ともよい一致を示している．さらに，
スプリッティング長さと残存強度，残存剛性の関係を解析的に求め，実験値とよく一致することを示
した．しかしながら，Spearing らが行った解析は，スプリッティングを起点とする local delaminationに
限られる．一般の構造物では，多層積層構造で用いられ孔縁から生じる層間剥離はあらゆる層で発生，
進展する．そのため，より汎用性の高いモデルを構築することが望まれる． 
 多層積層板において，孔縁から発生，進展する損傷挙動を解析的に予測することは大変困難である．
近年，有限要素解析に基づく，結合力要素を用いた数値解析シミュレーションが提案され，矢代(12)は，
円孔縁を有する cross-ply [90/0]sにおける疲労損傷進展シミュレーションを提案した．このシミュレー
ションによって，孔縁から生じるトランスバースクラック，スプリッティング，層間剥離等の疲労進
展挙動を精度よく再現した．しかしながらこれらの解析で，実験結果に合わせた物理的意味の曖昧な
フィッティングパラメータを採用しており，材料特性のみで損傷進展挙動を予測することは難しい． 
 これまでの研究において，有孔試験片を用いて繰返し振幅数 107回を超える高サイクル疲労試験を行
った例はない．長期耐久性といった観点から，孔などの応力集中部から複雑な損傷形態が生じても，
高サイクル領域でその損傷が進展しないことが重要である．そこで本研究では，円孔を有する擬似等
方性[45/0/−45/90]s CFRP 積層板を用いて引張疲労試験を行い，円孔縁から生じる損傷挙動について実験
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的な評価を行った．また，Hasin(13)が提案した応力基準破壊則を用いてトランスバースクラックの発生
についての評価を行った． 
 
C.2 試験方法 
 
C.2.1 試験片 
本研究における材料は，繊維体積含有率が約57%のT800H/3631炭素繊維強化プラスチックを用いた．
積層構成は[45/0/-45/90]sに配向した擬似等方性の CFRP 積層板である．なお，試験片の母材は 180℃硬
化型のエポキシ樹脂であり，オートクレーブ成形にて作製されている．試験片寸法を図 C.1に示す．JIS 
K 7083，ASTM D 3479を参考に，試験片寸法を長さ 210mm，幅 25mm，厚さ 1.1mmとし，試験片中央
部に直径 5mmの円孔を超鋼ドリルを用いて導入している．また，軟 X線観察により円孔周りに加工に
よる初期損傷が生じていないことを確認した．さらに，ゲージ長さを 100mm残し，長さ 55mmの GFRP
タブを貼り付けた．タブの接着には，住友スリーエム株式会社製，一液型エポキシ加熱硬化型接着剤・
EW2020を用いた．疲労試験を行う前に，ダイヤモンドパウダーを研磨剤として用い，試験片端部を研
磨した．また試験片の機械的特性値を表 C.1 に示す．本研究において有孔試験片の応力値は式(C.1)に
示すように Net Stressを採用した． 
 
tdW
P
)(
'
−
=σ                                  (C.1) 
 
ここで，P は負荷荷重，W は試験片幅，d は円孔の直径，t は試験片厚さである． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
210 
100 
40 15 
25 
1.5 
1.1 
φ5 GFRP Tab 
Fig. C.1. Specimen geometry containing open hole. 
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Table C.1 Mechanical properties of quasi-isotropic CFRP laminates 
Failure stress (Coupon specimen) σb MPa 722 
Failure strain (Coupon specimen) εb % 1.34 
Young’s modulus (Coupon specimen) E GPa 58.9 
Failure stress (Open-hole specimen)* σ’b MPa 601 
* The value by the net stress 
 
 
C.2.2 試験条件 
油圧制御型疲労試験機（超高サイクル疲労試験機 HFT-30）を用いて，室温のもと荷重制御にて引張
疲労試験を行った．応力比は R=0.1 とし，試験周波数 5Hz では負荷応力レベルσmax/σ’b=0.15~0.92，試
験周波数 100Hz では試験片の温度上昇を考慮に入れ，負荷応力レベルσmax/σb’=0.15~0.61 の範囲内で疲
労試験が行われた．4章，7 章にも示したとおり，疲労試験中の試験片の内部発熱による温度上昇の小
さい範囲内では，試験周波数が内部損傷進展挙動に与える影響は小さいと考えられる．内部損傷観察
を行うために，軟 X 線探傷装置を用いた．試験条件を纏めたものを表 C.2 に示す． 
 
 
 
Table C.2 Test conditions of fatigue tests 
Frequency f [Hz] 5 100 
Applied stress level for S-N diagram (σmax/ σ’b)  0.70~0.92 － 
Applied stress level for damage obsrevation (σmax/ σ’b)  0.15~0.61 0.15~0.61 
Stress ratio R (σmin/σmax) 0.1 
 
 
 
C.3 試験結果 
 
C.3.1 S-N曲線 
 図 C.2 は有孔試験片と無孔試験片における S-N 曲線を示している．図 C.2 に示した結果から，繰返
し振幅数 104回までは有孔試験片の疲労寿命は，無孔試験片に比べて短いことが分かる．しかしながら，
繰返し振幅数 105回以降は，有孔試験片，無孔試験片ともに疲労寿命の大きな差は無いことが分かる． 
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C.3.2 内部損傷観察 
 円孔周りから生じる損傷挙動について調査を行った．円孔端から生じるマトリックスクラック長さ
は各層におけるすべてのマトリックスクラック長さの平均と定義し，マトリックスクラックの発生位
置は，図 C.3 に示すように，荷重方向を基準とした角度をθと定義した． 
 図 C.4(a)-(d)は負荷応力レベルσmax/σb’=0.53，試験周波数 f=5Hzの試験条件下，図 C.4(e)は負荷応力レ
ベルσmax/σb’=0.76，試験周波数 f=5Hzの試験条件下にて疲労試験が行われたときの円孔周りの内部損傷
観察写真を示している．まず，90°層の円孔端からトランスバースクラックが生じ，その後±45°層にお
いて，θ =65°，115°の箇所でマトリックスクラックが発生する．それとほぼ同時に 0°層のθ =80° and 100°
の箇所にマトリックスクラックが発生する．これらの損傷は繰返し荷重が負荷されるとともに徐々に
内部へ進展していく．さらに，45°層と 0°層内で進展したマトリックスクラックを起点に 45°層と 0°層
の層間に層間剥離が発生，進展した．一方，図 C.4(e)に示すように試験片端部においては，90°層にト
ランスバースクラックが発生し，進展した．その後，トランスバースクラック先端の応力集中により，
90°層と−45°層の層間に層間剥離が発生し試験片幅方向に進展した．ところが，円孔周りで観察された
層間剥離は，幅方向へ進展することなく 45°層と 0°層の層間を扇状に進展することが観察された．また，
負荷応力レベルσmax/σb’≤0.53 の範囲内における試験条件下では，円孔周りに疲労損傷は観察されたが試
験片端部から生じる損傷は本試験範囲内においては観察されなかった． 
図 C.5 は円孔周りで発生した 90°層内のトランスバースクラック進展挙動について示している．横軸
は，図 C.2 で得られた疲労寿命によって正規化された疲労寿命比を表している．図 C.6 は円孔周りで発
生した 45°層内のマトリックスクラック進展挙動と疲労寿命比の関係について示している．これらの結
果から，90°層と 45°層のマトリックスクラック進展はほぼ同様の挙動を示していることがわかる．ま
た，図 C.5 において，負荷応力レベルσmax/σb’≤0.38 の試験条件下では，円孔端の応力集中により 90°層 
Fig. C.2. S-N diagram. 
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Fig. C.3. Definition of crack location. 
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(b) n=5.0×104, σmax/σb’=0.53, f=5 Hz. (c) n=2.5×10
6
, σmax/σb’=0.53, f=5 Hz. 
(d) n=1.0×107, σmax/σb’=0.53, f=5 Hz. (e) n=5.0×10
3
, σmax/σb’=0.76, f=5 Hz. 
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Fig. C.4. Damage growth behavior with soft X-ray photography. 
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の円孔周りにトランスバースクラックは発生するものの，積層板内部への進展は観察されなかった．
一方で，45°層においては本研究の範囲内において，明確なマトリックスクラックの停滞は観察されな
かった．しかしながら，トランスバースクラック進展の停滞は，トランスバースクラック進展におけ
る下限界の存在を示唆している結果であると考えられる． 
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Fig. C.6. Crack length in 45° ply as a function of normalized fatigue life. 
 
Fig. C.5. Crack length in 90° ply as a function of normalized fatigue life. 
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C.4 解析及び考察 
 
 擬似等方性 CFRP 積層板において，円孔端から生じるマトリックスクラックや層間剥離などの損傷
進展は，試験片端部から生じる損傷進展挙動とは大きく異なり複雑である．それゆえに，本研究にお
いては，円孔端に生じるマトリックスクラックの発生に着目し評価を行った．円孔周りの応力状態を 3
次元有限要素解析により求め，Hashin(13)が提案した応力基準の破壊則を用いて，各層における円孔端
に生じるマトリックスクラックの発生位置について評価を行った． 
 解析コードは Marcを用い，3次元 8 節点要素で弾性解析を行った．解析モデルは，長さ 100mm，幅
25mm，一層当たりの厚さを 0.144mmとし，中央部に直径 5mmの円孔を設けた．中央面から対称性か
ら 1/2 モデルである．解析モデルを図 C.7 に示す．境界条件は，x-y 平面の底面を z 軸方向に変位を固
定し，y-z 平面の底面を x 軸方向に変位固定，上面にεx=2000 µのひずみを付与した．なお，要素分割に
ついて，厚さ方向に各層を 6 分割に要素分割した．全要素数は 21504 要素である．熱残留応力も考慮
に入れている．解析に用いた材料定数を表 C.3 に示す． 
  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
x y 
z 
Fig. C.7. The finite element model of CFRP laminates. 
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Table C3. Mechanical properties of T800H/3631. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 損傷の発生を評価するために，応力基準の破壊クライテリオンを用いた．Hashin(13)はいくつかの 3
次元における破壊則を提案しており，本研究では引張荷重下におけるマトリックスクラックを評価す
るために，式(C.1)に示す破壊クライテリオンを採用した． 
 
1
2
23
23
2
12
12
2
T
22 ≥





+





+





=
SSY
D
ττσ
             (1) 
 
D：損傷ファクター 
σ22：局所座標系における繊維と垂直方向に負荷される面内垂直応力 
τ12，τ23：局所座標系における面内せん断応力および，面外せん断応力 
YT：一方向材の繊維に垂直方向の引張強度 
S12，S23：一方向材の面内及び面外せん断強度 
 
ここで，下付き 1,2,3は図 C.8 に示す座標系を示している．本研究においては，S12=S23として評価を行
った．図 C.9 は，式(C.1)を用いて，各層におけるマトリックスクラックの発生挙動について評価した
ものである．横軸の角度は図 C.3 に定義したものである．図 C.9 に示す結果から，90°層のマトリック
スクラックが一番初めに発生することが分かる．それから，0°層において，約θ=80°，100°で正規化さ
れた損傷ファクターの最大値をとっていることが分かる．これは，図 C.4 に示した実験結果ともよく
一致している．さらに，−45°層，45°層についての結果は，θ=115°，65°でそれぞれピークをとっている．
この結果も実験結果とよく一致している．しかしながら実験結果による観察では，±45°層に生じるマ
トリックスクラックは，y 軸に対称な点つまり，−45°層ではθ=65°，45°層ではθ=115°の箇所にもマトリ
ックスクラックが発生している．この原因としては，0°層に生じたマトリックスクラック先端の応力
集中により，隣接する−45°層および，45°層のマトリックスクラックが誘発されやすくなったものと考
Longitudinal Young’s modulus [GPa] 165 
Transverse Young’s modulus  [GPa] 8.0 
In-plane shear modulus [GPa] 4.2 
In-plane Poisson’s ratio  0.32 
Out-plane Poisson’s ratio*  0.49 
Longitudinal thermal expansion coefficient [×10−6/K] 0.1 
Transverse thermal expansion coefficient [×10−6/K] 36 
Manufacturing temperature [K] 453 
Transverse tensile strength [MPa] 63.9 
In-plane share strength [MPa] 52.0 
*Assumed value   
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えられる．さらに，−45°層と 45°層におけるマトリックスクラック進展挙動について比較すると，図
C.9 で得られた損傷ファクターの挙動は y 軸を対称にほぼ同様であるが，実験結果を観察すると−45°
層の方が試験片内部への進展量が大きい．この理由としては，45°層が試験片の表面に配置されている
ことが原因であると考えられる．−45°層は 90°層と 0°層の両面によって拘束されるが 45°層は片面がフ
リーであるため，損傷が進展しやすいと考えられる．このことから，最外層はマトリックスクラック
進展が生じやすくなると考えられ，円孔縁に生じるマトリックスクラック成長挙動も積層構成によっ
ては全く異なる挙動を示すことが推測される． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. C.9. Normalized damage factor as a function of the angle around the open hole in each ply. 
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Fig. C.8. Local-layer coordinate system. 
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C.5 本章のまとめ 
 
 本章では，円孔を有する擬似等方性[45/0/−45/90]s CFRP 積層板を用いて高サイクル疲労試験を行い，
円孔縁から生じる損傷について調査を行った．その結果以下の 3 点が明らかとなった． 
(1) 実験結果より，円孔縁から生じるマトリックスクラックや層間剥離進展挙動は，試験片自由縁から
生じる損傷と全く異なる挙動を見せることが明らかとなった．試験片自由縁からは，90°層，−45°
層で生じたマトリックスクラックが試験片内部に主に進展するのに対し，円孔縁からは，90°
層，−45°層，0°層，45°層のすべての層からマトリックスクラックが発生し進展した． 
(2) 低負荷応力レベルによる試験条件下では，円孔による応力集中で発生した 90°層のトランスバ
ースクラックは内部へ進展しないことが実験結果より示された． 
(3) Hashinが提案した応力基準の破壊則を用いることで，各層で円孔縁に発生するマトリックスク
ラックの位置を評価し，実験結果とよい一致を示すことを確認した． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
                             補章 C 円孔を有する擬似等方性 CFRP 積層板の高サイクル疲労特性 
 220
参考文献 
 
(1) A. Hosoi, Y. Arao, H. Karasawa and H. Kawada, High-cycle fatigue characteristics of quasi-isotropic CFRP 
laminates, Advanced Composite Materials, 16 (2007), 151-166. 
(2) A. Hosoi, S. Yagi, K. Nagata and H. Kawada, Interaction between transverse cracks and edge delamination 
considering free-edge effects in composite laminates, Proceedings of 16
th
 International Conference on 
Composite Materials, (2007). 
(3) S. Liu and J. A. Nairn, Fracture mechanics analysis of composite microcracking: Experimental results in 
fatigue, Proceedings of the 5
th
 Technical Conference on Composite Materials, (1990), 287-295. 
(4) D. Shalev and K. L. Reifsnider, Study of the onset of delamination at holes in composite laminates, Journal 
of Composite Materials, 24 (1990), 42-71. 
(5) M. –H. R. Jen, Y. S. Kau and J. M. Hsu, Initiation and propagation of delamination in a centrally notched 
composite laminate, Initiation and propagation of delamination in a centrally notched composite laminate, 
Journal of Composite Materials, 27 (1993), 272-302. 
(6) S. M. Spearing, P. W. R. Beaumont and M. F. Ashby, Fatigue damage mechanics of notched graphite-epoxy 
laminates, ASTM STP 1110, 1991, 617-637. 
(7) S. M. Spearing and P. W. R. Beaumont, Fatigue damage mechanics of composite materials. I: Experimental 
measurement of damage and post-fatigue properties, Composites Science and Technology, 44 (1992), 
159-168. 
(8) S. M. Spearing, P. W. R. Beaumont and M. F. Ashby, Fatigue damage mechanics of composite materials. II: 
A damage growth model, Composites Science and Technology, 44 (1992), 169-177. 
(9) S. M. Spearing and P. W. R. Beaumont, Fatigue damage mechanics of composite materials. III: Prediction of 
post-fatigue strength, Composites Science and Technology, 44 (1992), 299-307. 
(10) S. M. Spearing, P. W. R. Beaumont and P. A. Smith, Fatigue damage mechanics of composite materials. IV: 
Prediction of post-fatigue strength, Composites Science and Technology, 44 (1992), 309-317. 
(11) D. A. Burianek and S. M. Spearing, Fatigue damage in titanium-graphite hybrid laminates, Composites 
Science and Technology, 62 (2002), 607-617.  
(12) 矢代茂樹，結合力要素を用いた CFRP 積層板の疲労損傷進展シミュレーションの提案，研究集会報
告 18ME-S4 複合材料の強度とその損傷モデル，2007，48-51. 
(13) Z. Hashin, Failure criteria for unidirectional fiber composites, Journal of Applied Mechanics, 47 (1980), 
329-334. 
 
  
 
 
 
 
補章 D 
 
 
2 段変動荷重を負荷される CFRP 積層板
の疲労寿命予測 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
                                  補章D 2段変動荷重を負荷されるCFRP積層板の疲労寿命予測 
 
 222
D.1 はじめに 
 
 本論文では CFRP 積層板の疲労における長期耐久性評価を行うことを目的としている．疲労におけ
る長期耐久性を評価するにあたり，大きく分けて 2 つのアプローチ方法が挙げられる．1 つは疲労寿命
を予測するアプローチ，もう 1 つは疲労損傷の進展挙動を予測するアプローチである．本章では，疲
労寿命を予測について論じる． 
 構造材料は実働環境下において，一定振幅による繰返し荷重を負荷されることは稀であり，一般に
変動する繰返し荷重が負荷される．金属材料では，変動繰返し荷重を受ける時の疲労寿命予測を行う
最も簡単な手法として，Miner則（Palmgren-Miner rule）と呼ばれる線形累積損傷則が用いられる．し
かし，この線形累積損傷則が成り立たない場合も多々ある．特に，CFRP 積層板ではマトリックスクラ
ックや層間剥離，繊維破断等の損傷が相互に作用しながら進展する．このように極めて複雑な破壊形
態を示すため，一般に Miner 則は適用できないことが知られている(1-4)．特に，FRP 積層板は積層構成
によっても，変動負荷が疲労寿命に及ぼす影響が全く異なるため，多くの積層構成についての疲労寿
命予測を統括的に評価することが困難である． 
これまでの研究において，Miner則を修正し残留強度を損傷パラメータとして Miner則に組み込む方
法を用いて，変動負荷下における FRP 積層板の疲労寿命を予測する研究が行われてきた(5-7)．しかし，
残留強度を損傷のパラメータとした場合，実験結果の誤差がとても大きく理論解析に用いるパラメー
タの決定が困難である，一方で，残留剛性を損傷パラメータに用いることも検討されている(8, 9)．残留
剛性は非破壊で測定することができ，ばらつきも小さいく損傷のパラメータに組み込むことは有意で
あるが，残留剛性を基準とした明確な破壊クライテリオンが構築されていないという最大の欠点を持
つ． 
 近年，Yao and Himmel (10)らは，精度よく残留強度を予測する方法を提案している．そこで，本章で
は，Yao and Himmelらが提案した近似式を用いて，残留強度を損傷パラメータとした 2 段変動繰返し
荷重を受ける CFRP 積層板の疲労寿命予測を行った． 
 
D.2  試験方法 
 
D.2.1 試験片 
 材料には，繊維体積含有率約 57%の T700S/2500（東レ製）の炭素繊維教科プラスチックを用いた．
積層構成は[45/0/−45/90]sに配向した擬似等方性の CFRP 積層板である．なお，試験片の母材は 130℃硬
化型のエポキシ樹脂であり，ホットプレス成形にて作製されている．試験片寸法を長さ 210mm，幅
19.1mm，厚さ 1.54mmとし，ゲージ長さを 110mm残し，長さ 50mmのテーパ付き GFRP タブを貼り付
けた．タブの接着には，シートタイプ接着剤 FM123(120℃硬化，1.5 時間)を用いて接着した．試験片
寸法を図 D.1 に，材料特性を表 D.1 に示す．  
 光学顕微鏡による試験片端部観察を行うために，試験片端部は十分に研磨されている．まず#600，
#1200 の紙やすりを用いて試験片端部を研磨した後，6µm のダイヤモンドパウダーを研磨剤としてバ
フ研磨機を用いて仕上げをしている． 
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Table D.1. Material properties of CFRP laminates stacking sequence of [45/0/−45/90]S 
Tensile failure stress MPa 787 
Young’s modulus GPa 50.5 
Tensile failure strain % 1.79 
 
 
 
D.2.2 試験条件 
 油圧制御式疲労試験機を用いて室温にて引張り疲労試験を行った．本研究では，高応力レベルから
低応力レベルへ繰返し荷重を変動させた疲労試験（High-low sequence）と，低応力レベルから高応力レ
ベルへ繰返し荷重を変動させた疲労試験（Low-high sequence）を行った．疲労負荷形態の概念図を図
D.2に示す．全ての疲労試験において応力比は R=0.1 とし，最大負荷応力応力σmaxは試験片の静的破断
強度σb の 60～80%に設定した．2 段変動負荷疲労試験において，高応力レベル及び低応力レベルの最
大負荷応力は，それぞれσmax=0.80σb，σmax=0.65σb に設定した．なお，試験機の性能を考慮し，最大負
荷応力がσmax=0.60-0.65σbの時は試験周波数 5Hzで行い，最大負荷応力がσmax=0.70-0.80σbの時は試験周
波数 1Hzで疲労試験行った．Liu and Nairn(11)によると引張り疲労試験において，試験周波数 1-5Hz程
度内では損傷進展は試験周波数に依存しないことが述べられている．本章の疲労試験においても試験
周波数の影響は無視している．試験条件についてまとめた表を表 D.2 に示す． 
累積損傷のパラメータとして適用するために残留強度を測定した．高応力レベル（σmax=0.80σb）及
び低応力レベル（σmax=0.65σb），それぞれの応力条件にて任意の繰返し負荷を与えた後，静的引張試験
を行い，試験片の残留強度を測定した．静的引張試験速度は，試験速度は JIS K 7073 に基づき，
0.5mm/minとした． 
 
 
 
 
 
210 
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Fig. D.1. Specimen geometry used in fatigue tests. 
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Table D.2. Test conditions 
Test environment temperature  Room temperature 
Stress ratio R (σmin/σmax) 0.1 
Applied stress level for S-N curve (σmax/σb)  0.60-0.80 
High applied stress level (σHmax/σb)  0.80 
Low applied stress level (σLmax/σb) 0.65 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
D.3  試験結果 
D.3.1 S-N曲線 
 一定振幅下で疲労試験を行った時の S-N曲線を図 D.3 に示す．疲労寿命比（n/Nf）を算出するために，
各応力レベルにおける疲労寿命の平均を算出した．本研究で得られた疲労寿命の結果は，ばらつきが
大きいため，疲労寿命 Nfは近似曲線から得られる値ではなく，各応力レベルにおける平均と定義した．
高応力レベル（σmax=0.80σb）にて疲労試験を行ったときの疲労寿命回数は Nf=16154 cycleであり，低応
力レベル（σmax=0.65σb）にて疲労試験を行った時の疲労寿命回数は Nf=233191 cycleであった．これら
の値を用いて，後に述べる Miner則による評価，残留強度による評価を行った． 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. D.2. Loading wave form (sin curve) 
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D.3.2 Miner則による評価 
 金属材料においては変動負荷を受ける疲労寿命は Miner 則が成り立つ場合がある．Miner 則は，式
(D.1)に示すように各応力レベルの疲労寿命比の和が D=1 の時である．CFRP 積層板の場合は，Miner
則が成り立たないと言われているが，まず本実験においても Miner 則が適用できるかどうかを確認し
た．試験結果を式(D.1)に代入して得られた結果を表 D.3 及び図 D.4 に示す．表 D.3 及び図 D.4 中にあ
る下付きの番号は負荷順序を示している． 
 
∑
=
=
1i i
i
N
n
D                      (D.1) 
 
D：累積損傷値 
Ni：i番目に負荷された応力レベルの疲労寿命回数 
ni：i番目にある応力レベルで負荷された繰返し回数 
 
表 D.3 や図 D.4に示した結果から，High-low sequenceの疲労試験結果は D>1，low-high sequenceの疲
労試験結果は D<1 となる傾向を示していることが分かる．また，Miner則が成り立つとすれば，図 D.4
に示した直線状にプロットされるはずであり，擬似等方性 CFRP 積層板は Miner 則が成り立たないこ
とは明らかである． Miner 則が成り立たない主な理由の 1 つとして，擬似等方性 CFRP 積層板の損傷
形態の複雑さが挙げられる．そこで，擬似等方性 CFRP 積層板の損傷進展観察を行った． 
Fig. D.3 S-N diagram of CFRP laminates stacking sequence of [45/0/-45/90]s 
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Table D.3 Two-stage loading data 
σ1/σb σ2/σb n1 n2 n1/N1 n2/N2 D 
0.80 0.65 1466 696382 0.091 2.986 3.077 
0.80 0.65 3000 18360 0.186 0.079 0.264 
0.80 0.65 4000 228542 0.248 0.980 1.228 
0.80 0.65 1500 590296 0.093 2.531 2.624 
0.80 0.65 5400 589514 0.334 2.528 2.862 
0.65 0.80 211338 186 0.906 0.012 0.918 
0.65 0.80 7200 2048 0.031 0.127 0.158 
0.65 0.80 90000 1 0.386 0.000 0.386 
0.65 0.80 3000 17805 0.013 1.102 1.115 
0.65 0.80 20000 16697 0.086 1.034 1.119 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
D.3.3損傷観察 
 疲労負荷を受けた試験片端部の損傷について光学顕微鏡を用いて観察を行った．損傷観察写真を図
D.5(a)-(c)に示す．積層構成を[45/0/−45/90]sに配向した CFRP 積層板は以下に示す 3 ステージの破壊形
態を示した． 
Fig. D.4 Evaluation by the linear cumulative damage rule of quasi isotropic CFRP laminates. 
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第 1 ステージとして，まず 90°層にトランスバースクラックが発生し，試験片端部で飽和に至る．ト
ランスバースクラックが増加するとともに，トランスバースクラック先端の応力集中により，90°/−45°
層間に剥離が生じる．さらに，隣接する−45°層，45°層にもマトリックスクラックが生じる．第 2 ステ
ージでは，試験片端部に生じた損傷が試験片内部へと進展し，試験片幅方向へと貫通する．最終的に
は，0°層の繊維が破断はじめると，試験片は急速に破断に至る．このように，擬似等方性 CFRP は複雑
な破壊形態を示すため，Miner則が適用されないと考えられる． 
 
D.4  残留強度をパラメータとした評価 
 
D.4.1 残留強度予測 
変動振幅繰返し荷重を受ける CFRP 積層板において Miner 則が適用できないため，本研究では残留
強度を損傷パラメータとし，疲労寿命予測を行った．疲労による残留強度予測に関して，Yao and 
Himmel
(10)らによって提案されている．彼らの研究において，一般的な FRP 積層板の引張疲労負荷を受
けた残留強度は実験結果から 3 ステージに分類されるとしている．(1)疲労初期において，マトリック
スクラックや層間剥離の発生により，残留強度が低下する．(2)疲労中盤では，発生した層間剥離の内
部進展や，ランダムに引起される繊維破断により徐々に残留強度が低下する．(3)完全に破断する直前
に，急速に残留強度が低下する．以上に述べた損傷形態は，本研究で得られた損傷挙動とも一致して
いる．このような損傷挙動に対応する残留強度低下について経験的に Yao and Himmelは次式のように
提案した． 
 
( )
)cos(sin
)cos()sin(
maxbbr
αββ
αββ
σσσσ
−
−
−−=
x
x               (D.2) 
 
rσ ：n cycle 後の残留強度 
x：疲労寿命比（=n/Nf） 
α，β：定数 
 
残留強度が最大応力レベルに達した時試験片が破断すると仮定すると，式(D.2)を用いて残留強度予
測曲線は，図 D.6 のようになる．ここで，定数は Yao and Himmelらが提唱した値（α＝0.5 β，β=2π/3）
を用いている．図 D.6 に示されているように，仮に高応力レベルから低応力レベルへ，または低応力
レベルから高応力レベルへ負荷応力を変動させるとき，残留強度が変化しないと仮定した場合，常に
High-low sequenceの疲労寿命比は Low-high sequence の疲労寿命比よりも大きくなる．この考え方は本
研究の実験結果には一致する．しかしながら，Gamstedt and Sjögren(2)によって，CFRP クロスプライ積
層板を用いて行われた実験では，Low-high sequence の疲労寿命比の方が大きい結果を得ている．つま
り，負荷順序と疲労寿命の関係は，積層構成に依存することは明らかであり，上に示した仮定に矛盾
し，一般性に欠ける．そこで本研究では残留強度を累積損傷のパラメータとする手法を用いた． 
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Fig. D.5. Microscopic damage process of constant stress amplitude, σmax=0.65σb, observed 
by optical microscope. (a) n=10 cycles, (b) n=100 cycles, (c) n=1500 cycles. 
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D.4.2 残留強度をパラメータとした累積損傷則 
 残留強度をパラメータとした累積損傷を式(D.3)，式(D.4)のように定義する． 
 
∑
=
=
1i
iDD                      (D.3) 
maxb
rb
σσ
σσ
−
−
= iiD                     (D.4) 
 
ここで，上式に示された累積損傷について 3 つの仮定を置く．１つは未損傷状態では D=0 とし，D=1
に達した時破断する．2つ目は，繰返し振幅荷重を変動させる時，累積損傷の値は変化しない．3つ目
は残留強度が最大負荷応力に達した時破断するという仮定である．式(D.4)に式(D.2)を代入すると，累
積損傷は以下のように表される． 
 
)cos(sin
)cos()sin(
αββ
αββ
−
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=
i
i
i
x
x
D                  (D.5) 
 
応力振幅σ1における n1サイクル後の累積損傷は，後に続く応力振幅σ2を負荷する前の初期損傷である
といえる．本研究において，n1 サイクル後に応力振幅σ2 で繰返し負荷を与えた時の累積損傷挙動と，
未損傷試験片から繰返し負荷を与えた時の累積損傷挙動が同じ経路を辿るかどうかは調査していない．
本研究では，Hashin(5)による仮定に従い，応力振幅が変化した場合も損傷経路は変わらないと仮定した． 
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Fig. D.6. Normalized residual strength as a function of normalized fatigue life suggested as by 
Yao and Himmel (σmax=0.65σb and σmax=0.80σb). 
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 式(D.5)において累積損傷値はα，βに依存する．これらの値が負荷応力レベルに依存しないと仮定し
たならば，応力振幅を変化させてもそれぞれの応力振幅における累積損傷の経路は一致する．この仮
定は，Miner則が成り立たないという実験結果に矛盾する．さらに，Gamstedt and Sjögren(2)によると，
負荷応力レベルに依存して，疲労損傷形態が異なることが示されている．CFRP 積層板の破断は，0°
層の繊維破壊に支配される．つまり，トランスバースクラックや層間剥離の損傷進展度合いに依存し，
0°層の荷重分担が変動することによって，変動負荷による疲労寿命の違いが生じると考えられる．す
なわち，負荷応力レベルに依存して，累積損傷の経路は異なると考える方が自然であろう．式(D.1)に
示した線形累積損傷則を用いて得られた結果を考慮し，残留強度を累積損傷のパラメータとすると，
損傷経路は図 D.7 のように示される． 
 図 D.7に示された累積損傷挙動について，定数α，βを次のように決定した．Yao and Himmel(10)は，
実験結果から定数α，βを決定できない時は，α=β/2，β=2π/3 を推奨している．本研究では，β=2π/3 を
採用した．一方，αの決定方法については，0°層の損傷挙動および，式(D.1)に示された線形累積損傷則
の実験結果から決定された．0°層を含む CFRP 積層板の疲労破壊形態は，0°層の破断によって積層板全
体の破壊直前に一気に強度低下が進行する．このことを考慮すると，図 D.7 に示された累積損傷挙動
のグラフは下に凸のグラフになるはずである．故に，π/6<α< π/3 に定まる．また，線形累積損傷則の
結果よりHigh-low sequenceの疲労寿命比の総和は Low-high sequenceの疲労寿命比の総和より大きいこ
とを考慮すると，α(σmax=0.80σb)< α(σmax=0.65σb)となるはずである．よって，σmax=0.65σbで疲労試験を
行った時の残留強度予測の定数は，α=0.90，β=2π/3 と決定し，σmax=0.80σbで疲労試験を行った時の残
留強度予測の定数は，α=0.75，β=2π/3 と決定した． 
図 D.8 はこれらの定数を用いて実験結果と比較した結果である．σmax=0.80σbの理論曲線は実験結果
と概ね良い一致を示しているが，σmax=0.65σb の結果は実験のばらつきが大きく判断し難い．より正確
な定数の決定には，より詳細な損傷観察と結びつける必要がある． 
 
D.5  2段変動繰返し負荷を受ける CFRP積層板の疲労寿命予測 
 
D.4.2 節で述べられた仮定に従い，各応力レベルにおいて 1 サイクルあたりの損傷値を式(D.5)を用い
て算出することによって，2 段変動繰返し負荷を受ける CFRP 積層板の疲労寿命を予測した．その結果
を図 D.9 に示す．図 D.9 に示されたプロットは表 D.3 に示した実験結果であり，理論曲線は，図 D.7
から得られた予想疲労寿命曲線を示している．図 D.9 中の下付きの番号は，負荷順序を表しており，
実験結果と理論曲線は良い一致を示している．残留強度はトランスバースクラックや層間剥離進展，
繊維破断等の損傷度合いに直接反映される．そのため，残留強度を累積損傷のパラメータとして，変
動繰返し荷重を受ける CFRP 積層板の疲労寿命を予測することは有効であると考えられる． 
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Fig. D.7.  Relationship between cumulative damage and normalized fatigue life on each applied 
loading, and difference in damage route in high-low sequence and low-high sequence. (a) 
High-low sequence, (b) Low-high sequence. 
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Fig. D.8. Comparison between experimental results and theoretical curve with regard to residual 
strength under constant stress amplitude (σmax=0.80σb and σmax=0.65σb). 
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Fig. D.9. Fatigue life prediction of quasi-isotropic [45/0/−45/90]s CFRP laminates subjected to 
two-stage variable amplitude cyclic loading. 
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D.6  本章のまとめ 
 
本研究において，2段変動振幅繰返し負荷試験を行った．その結果，CFRP 積層板には線形累積損傷
則（Miner則）が成り立たないことが実験結果より実証された．その理由として，CFRP 積層板は破断
に至るまで，マトリックスクラック，層間剥離，繊維破断が作用しながら積層板内部に進展し，複雑
な破壊形態を示すためであると考えられる．それゆえに本研究では，マトリックスクラック，層間剥
離，繊維破断が直接反映される残留強度を累積損傷のパラメータとすることによって，変動負荷を受
ける CFRP 積層板の疲労寿命を予測した．その結果，2段変動振幅繰返し負荷を受けた CFRP 積層板の
疲労寿命予測曲線は実験結果と良い一致を示し，残留強度を累積損傷のパラメータとすることは有効
であることが示された．しかしながら，残留強度の予測曲線は定数α，βに作用されるため，より多く
の実験結果に基づいた精度の良い値を用いる必要がある． 
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Effect and Residual Thermal Stress, Proceedings of 2nd International Conference on Recent 
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Hiroyuki Kawada. 
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(13) Damage Mechanics Characterization of High-Cycle Fatigue in Quasi-Isotropic CFRP 
Laminates, Proceedings of Society for Experimental mechanics (SEM) Annual Conference and 
Exposition, Portland, 6/2005, Atsushi Hosoi, Hirokazu Karasawa and Hiroyuki Kawada. 
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International Proceedings of Conference on Recent Advances in Composite Materials 
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(16) 風車ブレードGFRP積層板のはく離進展シミュレーション，第 15 回機械材料・材料加
工技術講演会，新潟，11/2007，川田宏之，武中達也，細井厚志． 
 
(17) Cross-ply CFRP積層板の高サイクル疲労におけるトランスバースクラック及び層間は
く離進展挙動の調査，第 15 回機械材料・材料加工技術講演会，新潟，11/2007，川田宏
之，小野剛，細井厚志，佐藤成道． 
 
(18) CFRP積層板の高サイクル疲労特性（トランスバースクラックの影響を考慮に入れた層
間剥離成長挙動の評価），第 32 回複合材料シンポジウム，長崎，10/2007，細井厚志，
楠本康之，藤原圭太，佐藤成道，川田宏之． 
 
(19) CFRP積層板の高サイクル疲労荷重下におけるトランスバースクラック成長及び層間
剥離成長における実験及び解析的評価，東レ講演会，愛媛，10/2007，細井厚志，川田
宏之． 
 
(20) 擬似等方性CFRP積層板の高サイクル疲労特性（負荷応力レベルの違いによる損傷発生
挙動の差異），日本複合材料学会 2007 年度研究発表講演会，東京，5/2007，細井厚志，
楠本康之，藤原圭太，八木志奈子，佐藤成道，川田宏之． 
 
(21) トランスバースクラックを有するCFRP積層板の応力解析と剛性低下予測，日本複合材
料学会 2007 年度研究発表講演会，東京，5/2007，細井厚志，川田宏之． 
 
(22) 擬似等方性CFRP積層板の高サイクル疲労特性（層間はく離におけるトランスバースク
ラックの影響），第 46 回学生員卒業研究発表講演会，栃木，3/2007，川田宏之，藤原
圭太，楠本康之，細井厚志，八木志奈子． 
 
(23) エッジ効果と熱残留応力を考慮したトランスバースクラックを有するCFRP積層板の
応力解析，九州大学応用力学研究所力学専門部会共同研究集会，福岡，1/2007，細井
厚志，八木志奈子，永田啓一，川田宏之． 
 
(24) 炭素繊維強化プラスチック積層板の長期耐久性評価，第 5 回若手研究者による
Workshop，東京，12/2006，細井厚志． 
 
(25) 擬似等方性CFRP積層板の高サイクル疲労特性（トランスバースクラックを考慮した層
間剥離の進展挙動），第 31 回複合材料シンポジウム，長野，10/2006，細井厚志，八木
志奈子，川田宏之． 
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(26) 擬似等方性CFRP積層板の高サイクル疲労特性（エッジ効果を考慮したトランスバース
クラック進展挙動），日本複合材料学会 2006 年度研究発表講演会，東京，6/2006，細
井厚志，荒尾与史彦，川田宏之． 
 
(27) 引張疲労負荷におけるStitched Laminate Compositeの内部損傷進展，日本機械学会関東
支部第 12 期総会講演会，東京，3/2006，荒尾与史彦，細井厚志，川田宏之． 
 
(28) 高サイクル疲労における擬似等方性CFRP積層板のトランスバースクラック進展挙動，
第 30 回複合材料シンポジウム，愛媛，10/2005，細井厚志，荒尾与史彦，川田宏之．
 
(29) 円孔を有する擬似等方性CFRP積層板の高サイクル疲労特性，第 30 回複合材料シンポ
ジウム，愛媛，10/2005，細井厚志，坂本康弘，永田啓一，川田宏之． 
 
(30) 縫合CERP積層板の静的強度，疲労強度に対するスティッチ間隔の影響，第 30 回複合
材料シンポジウム，愛媛，10/2005，荒尾与史彦，細井厚志，川田宏之． 
 
(31) 擬似等方性CFRP積層板の高サイクル疲労特性（負荷応力レベルにおける損傷挙動の差
異），日本複合材料学会 2005 年度研究発表講演会，東京，5/2005，細井厚志，唐沢博
一，八木志奈子，高橋敏紀，川田宏之． 
 
(32) 擬似等方性CFRP積層板の高サイクルにおける疲労特性，日本機械学会関東支部第 11
期総会講演会，東京，3/2005，細井厚志，川田宏之． 
 
(33) 擬似等方性CFRP積層板の高サイクル疲労特性，九州大学応用力学研究所力学専門部会
共同研究集会，福岡，3/2005，細井厚志，唐沢博一，川田宏之． 
 
(34) 擬似等方性炭素繊維強化プラスチックの疲労特性（2 段変動負荷試験における疲労寿命
の調査），日本機械学会関東支部創立 10 周年記念第 10 期総会，東京，3/2004，川田宏
之，吉野博道，細井厚志． 
 
(35) 擬似等方性アルミナFRPの疲労特性（疲労損傷に及ぼす周波数及び積層構成の影響），
日本複合材料学会 2003 年度研究発表講演会，東京，5/2003，川田宏之，細井厚志，山
崎慎一郎． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
